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はじめに 


航空機の 発達には， 初めに 風 や 竹 トンボが， 次いで 模型 機に よる 研究が 欠 
かせな い ものであった。 しかし 今日では， 実 機の ための 研究 機と しての みな 
ら ず， それが 固有 •独特の 発展を 遂げ， 遊びの レジャーは 勿論の こと， いろ 
いろ な 面で 利用 される ようになった。 

模型の 航空機には， 子供達の 詰 M の 紙 飛行機 や 手 投げ 飛行機， 大人 達の 室 
内 機 や 野外 機， 少し 飛ばす のに 難 かし いがやって 面白い 模型 ヘリ コプ タ—， 
それに 遊びでは なく 実用 機と して 用いられる“ 遠隔 制御機’’ （“RPV”） まで 入 
れ ると， 実に 様々 な 種類が ある。 

模型 機は 実 機と 比べて 小型で ある。 このため 流体力学 的 およ び 飛行 力学的 
に 実 機と いろいろな 違いが 生まれて くる。 ある 面では 簡略 化が でき， また 別 
の 面では 頑丈に 製作で きる。 _ ら 縮小 化で き ない 人間に とって 実 機よ り 制御 
し M い面も ある。 しかし， そこに 人が 乗って いないので， いろいろな 危険な 
仕事を させたり， 実 機では 無理な 大胆な 実験 もで きる ので ある。 

同様に 風に も 地域に より， 時代に より， いろいろ 変わった ものが ある。 古 
い 風の ルーツを 探って 行く と， 民族の 文化の 流れが 判る のでは ないかと さえ 
思えて くる。 一般には， 何れも 人が 乗らないで 飛ぶ ので， ある 程度 安定が 良 
く， かつ 制御が 容易で ない といけ ない。 元 もとは 遊びの 風と して 発達した の 
であろうが， 信号と して 利用され たり， 魚釣りに 使われたり， あるいは 科学 
実験に， 気象観測 にと 応用され ている。 

砜 は， 自由に 飛行す る ものでは なく， 糸に 繫 がれて いるので， 一般に その 
運動は 複雑で， その 解析は 航空機の 運動の それより 難 かしい。 飛行機 開発の 
そもそも の 初めに 風が 先ず 良く 研究され， それから 今日 の 飛行機へ と 発展し 
た 歴史が ある。 風の 研究は， 模型 航空機の 研究と 共に， 尽きない 面白味が あ 
る 0 


第 1 章 翼 


先ず 始めに， 模型 航空機 や 風に とっ て 大事な 飛行 用具の 翼に ついて 調べて 
みよう。 翼は， その 形 （平面形と 断面 形） が 千差万別で あるが， その 使われ 
方 も いろいろ である。 飛行 生物が 翼 を 持って 空中での 飛行 能力 を 獲得す るの 
と 同じ 頃から， 遊泳 生物は 翼を 使って 水中を 自由に 動き回って いたよう であ 
る。 多くの 航空の 先駆者 達は， 飛行す る 生物の 翼を 研究した。 本章では， 翼 
という ものが， いかに 優れた 特性を 持って いるかを みて みよう。 

§1.1 翼とは 

“ 翼” とは， それを 形状から 見れ: ば， 一般に， 進行 方向の 長さ （“翼 弦”） 
に比べて， それに ほぼ 直角な 横 方向の 幅 （“翼 幅”） の 方が 大きく， それでい 
て， 上下 方向の“ 厚み” （“翼 厚”） が 小さく， いくぶん 上方に“ 反り” の ある 
板 状の 飛行 用具で ある。 

翼が， 空中 または 水中を 進む 時， 翼 幅と 翼 弦との 比， 詳しくは 翼 幅の 2 乗 
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と “ 翼面積” との 比 （“ アスペクト 比” という） が 20 倍 以上 も あれば， 図 1.1 
-1 に 示される ような， 翼に 働く  “流 体力” のうち， 進行 方向に 垂直 上向きに 
働く  “ 揚力” 成分と 進行 方向に 平行で 後向きに 働く  “抗 力” 成分との 比 （“揚 
抗 比”） が 100 以上 も 大きくなる。 

これは 全く 素晴らし いこと で， 揚抗比 100 の 翼は 抗 力に 対抗して， 例えば 1 
kg の 力で 前方に 引っ張って やれば， 何と 100 kg の 上向き の 揚力が 得られる とい 
う 真に あり がたい 飛行 用具な ので ある。 

しかし 実際には， 翼 幅と 翼 弦との 比を そんなに 大きく とる ことは， 構造の 
上から も， また 操作 取り扱いの 上から も 容易で ない。 さらに， 実 機なら 動力 
源 や 人， 模型 機なら 動力源 その他を 乗せる 胴体 や， 安定を とる ための 尾翼 等 
が 付加され ると， 揚力と 抗 力との 比で ある 揚抗比は 減少して， 例えば 翼面積 
の 割に 翼 幅の 大きい 高性能 グ ライ ダー で 約 50 となる。 

言い換え ると， 翼とは， 翼 幅と 翼 弦との 比で ある アスペクト 比が 1 より 大 
きい か， または アスペクト 比が 1 以下で も， 揚力と 抗 力との 比で ある 揚抗比 
が 1 以上 ある 飛行 用具で あ ると いえる。 

翼に 働く 流体 力を 決定す るのは 翼の 大きさ， 速度 および 形状で ある。 大き 
さは， 一般には 翼の “前 縁” と “後 縁” を 結ぶ 平面に 投影され た “ 平面形” 
の 面積で ある 翼面積で 表され， それが 大きくなる ほど， 翼に 働く 流体 力は そ 
の 面積に 比例して 大きくなる。 さらに 流体 力は， 翼の 動く 速度と 共に 増大す 
るが， 翼が ある 程度の 大きさと 速度を 持つ 場合 （例えば 大型の 鳥の 大きさと 
速度 以上）， 流体 力は その 速度の 2 乗に 比例す る。 ところが， 大きさと 速度が 
小さく なって， 小型の 昆虫， 例えば 蚊 程度の 大きさと 速さに なって くると， 
翼に 働く 流体 力は， 速度 そのものに 比例す る。 

さて 翼の 形状と しては 2 つの 項目が 考えられる。 その 一つは， 図 1.1-2 に 示 
される ように， 翼の 縦 方向の 断面 形で これを “翼 型” という。 この 翼 型の 形 
状で， そこに 働く 流体 力が 異なり， 特に 横幅の 大きい， つまりは アスペクト 
比の 大きい 翼 ほど， そこに 働く 流体 力の 様子すな わち 翼の 特性は， その 翼 型 
に 依存す る。 もう 一つは 翼の 平面形で， その 形状に 流体 力の 特性が 左右され 
る。 特に 翼 幅の 小さい， 従って アスペクト 比の 小さい 翼では， 翼 型の 違いは 
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翼に 働く 流体 力の 特性に あまり 強く は 関係し な くな り， ほ とん ど 平面形で そ 
の 特性が 決定され る。 

多くの 飛行機は， 中庸の アスペクト 比を 持ち， 従って， 翼 型 も 翼の 平面形 
も 共に 大事で， その 機体の ミ ッショ ンに 適合す るよう に 選ばな くて はなら な 
い。 §1.3 で 述べる ように， 平面形が 楕円 （長円） の “ 楕円 翼” は， 与えられ 
た アスペクト 比に 対して， 音速より 遅い 速度で 飛ぶ 限り， 最良の 揚抗比を 持 
ち 得る ので， 構造 上 •製作 上の 面倒 さの 点を 除けば， 利用したい 平面形で， 
実際 第 2 次 大戦 中の 英国の 傑作 戦闘機“ スピッ トフ ァイ ャ”に 採用され た （図 
1.1-3)。 ただし ごく 最近では， ツバ メの 翼の ような 三日月 型の 翼の 方が 楕円 
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R=y/L2+D2 
T  =  Lsirux  —  Dcosa 
N  =  Lcosa  +  Dsina 


図丨 •卜 4 

翼に 働く 力の 分類 


翼よ リ （特に 迎 角の 大きい ところで） 若 千 高性能ら しい ことが 判つ てきた。 

図 1.1-1 では 翼に 働く 力を， その 進行 方向に 垂直 上向きに 働く 揚力と， 平行 
後向きに 働く 抗力 とに 分けた。 これに 対して 力を， 図 1.1-2 と- 4 に 示される よ 
うに， 片 翼の 空気 力を 代表し 得る “ 基準 翼 弦” の 弦 線で ある “ 基準 翼 弦 線’’ 
に 垂直 上向きに 働く  “ 法線 力” と 翼 弦 方向 前向きに 働く  “ 接線 力’’ とに 分け 
る こと もで きる。 


§1.2 翼  型 


翼 型は， 図 1.2-1 に 示される ように， 一般には 流線形で， 進行に 伴う 流れに 
平行な 方向に 長いが， 流れに 蠢 直な 方向の 厚みは 小さく， 一 般に それは 翼 弦 
の 10% 前後で ある。 翼の 上下 面の 座標を 分けて， 中心 線の “ 反り” （“矢 高’’ 
または“ キャン バー” とも 言う） とその 上下に 等分され た 上下 対称の “ 厚み’’ 
とに 分けて 考える ことができる。 翼 弦 線の 流れに 対する 角度 （“迎 角”） が 零 
である 時， 前者の 反りは， 実は 揚力を 作り出す 上下 非対称の 圧力 分布に 関係 
し， 後者の 厚みは 上下 対称の 圧力 分布を 与える。 

翼に 反りが あると， 流れが 上方に 凸に 曲がり， その “ 遠心力’’ に応じて 上 


進行に 伴う 
流体の 流れ 


進行 速度 


翼 型 


反り 


厚み 


図 1.2-1 翼 型の 分解 
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面の 圧力が 下がり， 上向きに 揚力が 働く。 この 時 厚み 分布は 直接 揚力には 関 
係し ない。 翼の 揚力は， 翼 面 上の 圧力 分布の 流れに 垂直な 成分を 翼 弦に 沿っ 
て 寄せ集めた （積分した） ものであるが， その 圧力 分布は ⑴ 翼の 上面の 吸引 
力の 方が 下 面の 押上げ 力より その 貢献 度が 大きく， そして （ii) 揚力は 前方 
に 集中して いる （具体的には 前 縁から 約 M 弦 線 上の 所)。 これに 対して 翼に 働 
く抗 力は， 圧力 分布の 流れに 平行な 成分を 翼 弦に 沿って 寄せ集めた 分は， 流 
体が 翼 型に 滑らかに 沿って 流れて いる 限り， ほとんど 零と なる。 一方 翼 面に 
は 流体の “粘 性’’ に 基づく  “ 摩擦 力” が 働く が， これは 流れに 沿う 成分が 主 
で， 従って 揚力には 貢献せ ず， 抗力 のみに 影響を 与える。 流れに 対する 翼 弦 
の 角度で ある 迎 角が 小さい 時， 翼 型に 働く 抗 力は， この 上下の 翼 面に 働く 摩 
擦 力の みで あるが， 迎 角が 大きく なって 流れが 翼 面から“ 剝 離” すると， 圧力 
分布が 変わ って 圧力 に 基づ く 後向き の抗力 成分が 先の 摩擦 力 に 追加され る。 

r - FX  61-184 

非対称 翼  j - Liebeck  L1003 

L - FX  74-CL6-140 

対称 翼!^ - NACA  633-018 

- E  340  /?^  =  1.5X106 


実験 

尺  e=lxi06 
J^e=3xl06 


r  11111 

0  4  8 12 16  20 

零 揚力 角  迎 角， a  (deg) 
(a) 揚力 係数 


1 0.  01  0.  02  0.  03 

抗力 係数， Cd 


(b) 揚抗 曲線 
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次に， 翼 型の 迎 角を 変える と， そこに 働く 流体 力が どう 変わって 行く かを 
見た のが 図 1.2-2 である。 ここでは 迎角 ひと， 単位 翼 幅 当たりの 流体 力 成分の 
揚力 分布 A と抗力 分布 ゴ および “ モーメント” 分布 m が 無 次元 化した 係数と し 
て 示されて いる （資料 1.2-1 参照。 また 図 中の/^ について は P_40 を 参照）。 


揚力 係数 


揚力を 無 次元 化した “ 揚力 係数”  は， 迎角 ひの 増しと 共に， ほぼ 直線 的 
に 増える。 迎 角び を 無 次元の レィ ディ アン （radian) で 表現す ると， 図 1.2-2(a) 
に 見られる よ うに， その 傾斜 ら（“ 揚力 傾斜”） は あま り 翼 型の 形状に 左右され 
ずに， ほぼ％  =  2；r  =  6.28 で 与えられる。 実用 機では， 翼 型の 出来具合の 精度 
が 悪かったり， 土砂 等の 付着 物が 付いたり して， 傾斜は 通常 5. 73 と 少し 小さ 
い 値を 見積も っ た 方が 良い。 


資料 1.2-1 空気 力の 係数 

揚力， 抗力 あるいは， モーメント といった 次元の ある 物理 量の ままでは， 
流体の 密度が 変わったり （例え ば 空気と 水)， 速度 F や大 きさの 目安と なる 翼 
弦 長 c が 変わったり すると， 形状が 同じで も 値が 異なる ことになるので， 流体 
の 密度/) およ び 速度の 2 乗 F2 の 積で 与 えられる “動 圧”〆 2/)  F2 と 翼 弦 長 c との 
積で 力を， そして 動 圧と 翼 弦 長の 2 乗 ゲ との 積で モーメント を 無 次元 化する： 

揚力 係数  Ci  =  ^/(V2)pV2c  j 

抗力 係数  Cd=d/(V2)pV2c  (1.2-1) 

モーメント 係数  Cm  =  rnm/mPV2c2\ 

翼が 前に も 述べた 程度の 大きさ （大型の 鳥 以上） と 音の 速さで ある “ 音速” 
以下の 速度で 動いて いると き， これ 等の 係数は 迎角 のみの 関数と なり， その 
関数 形は 迎 角の 変化に 対して 異なった 値を 与える が， 速度 や 密度 や， 大きさ 
には ほとんど 無関係と なる。 翼が 小さく 遅い 時の 特性に ついては §2.1 を 参照。 

図 1.2-4 を 参照して， 風圧 中心 (cp) を cccp で 表すと， Cm=C«U— xcp) の 
関係が 得られる。 モー メン ト Cm と して 空 力 中心 aac 周りの モー メン ト Cm,ac 
を 使う と， 

■^cp~  -^ac  — Cm.ac/Cfi  (1.2-2) 

となる。 
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図  1 .2-3 


流れの 剝離 


対称 翼 型の NACA633-018 では， 迎 角が 零の 時 （ぴ =  0) 揚力 係数 C«  =  0 であ 
るが， 非対称 翼で 上に 凸の その他の 翼 型では， a  =  0 でも 揚力 係数は 正 （C«> 
0) で， Cg  =  0 となる 迎角 （び  <0) を “零 揚力 角”  ^a=o と 呼ぶ 0 

失  速 


揚力 係数は， 迎 角が 増して 行く と， ある 迎 角の 所から， 傾斜が 若干 減少す 
る。 この 時， 翼の 周りの 流れが， 図 1.2-3 に 示される ように， 翼 面に 沿えな く 
なり， 剝 離が 始まった ので ある。 ⑷ 流れが レイノルズ 数の 小さい 前 縁で 剝れ 
る 時 （“ 前縁剝 離”） それは “層 流” の 状態からの 剝 離で “ 層流剝 離” と 呼ば 
れ る。 しかし 剝 離した 流れが 翼 面 上に 再 付着して できる “剝離 渦” の 泡は， 
その後 方の 流れを “ 乱流” にす るので， ⑸ その後の 迎角 増大に 基づく  “ 部分 
剝 離” は “ 乱流 剝 離” となる。 そして ある 迎 角を 越す と， ⑷ 流れが 大きく 剝 
れて （“ 全面 剝 離”） もう それ 以上 揚力 係数が 増す ことなく， 値が 突然 低下す 
る。 これを “ 失速” と 呼ぶ。 最大値の 所を “ 最大 揚力 係数”， そして その 時の 
迎 角を “ 失速 角” と 呼ぶ。 翼 型に よっては， 失速 角を 越えての 揚力 低下が 急 
激 であったり， 緩やかであった りする。 しかし 一般には 失速 角は 12° 前後で， 
最大 揚力 係数 C«max は， 反りの 大きい 翼 型 （例えば 図 1.2-2 の FX74-CL6-140 
や L1003) では C し ax〉2 と 値が 大きく， 対称 翼の NACA633  -018 では C し x  = 
1.2 程度と 小さい （より 詳しい 剝離 流の 話は §1.5 に 後述）。 
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抗力 係数 


第 1 章 翼 


“抗力 係数，， は， 実 機の ような レイノルズ 数の 大きい 時， ある 小さい 揚力 
係数の 範囲で 最大値が cd()=0 .01 程度で ある。 揚力 係数が その 範囲を 超える と， 
抗力 係数 も 増大す るが， それは， 流れに 部分的な 剝 離を 伴う からで ある。“ 層 
流 翼 型” と 呼ばれる NACA633- 018 では， 揚力 係数が ±0.6 の 範囲で 抗力 係数 
が CdQ=0.006 と 極端に 小さい。 これは， その 範囲の 迎 角では， 翼の 周りの 流 
れが 平滑で 層を 成して 流れ （層 流)， 乱れが あるのは （乱流)， 翼の 後 縁の 一 
部に 限られる からで ある。 勿論 この 時の 抗 力は， 流体の 粘性に 基づく 摩擦 抵 
抗 のみで， 従って， 表面の 摩擦 抵抗 係数を Cf とした 時， 抗力 係数は 上下 2 枚 
の 翼 面を 考えて， C 咖三 2.04Cf で 近似で きる。 

モー メン ト 係数 

モーメントは， どこの 点 周り の モーメント であるかを 示さない と いけない。 
そこで 一般には 前 縁から％ 弦 長 点 （c/4) の それを “ モーメント 係数” で Cmc/4 
と して 表す。 対称 翼では で， 迎 角の 変化に 無関係に 常に その 値が 零 
である。 他の 翼 型で も， その 点 周りの モーメントが 迎 角の 変化に 無関係に 一 
定 であるよう な 点を “空力 中心” と 呼び ac で 表す。 図 1.2-2 に 示されて いる 3 
例の モーメント も， 迎角 従って 揚力 係数に 対して ほぼ 無関係に 一定 値， しか 
も 中 2 例は 負の 一定 値で 与えられ ている （Cm.ac<0)。 


(K)〆2 乙，2 Cm 

C  •  {cx—cx^) 
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図 丨 .2-4  モーメント 


空 力 中心 位置は 翼が 充分 薄い と 翼 弦 上の c/4 点に 近い Uac 三 1/4)。 翼 弦 上に 
前後に 分布して いると 見なせる 流体 力の 中心 （その 点 周り の モーメント が 零 
になる 点で“ 風圧 中心” という） を acpUcp は 無 次元 量） と 表した 時， 任意の 
〇: 点 周りの モーメント 係数 Cm は， 図 1.2-4 または 資料 1.2-1 を 参照して， Cm 
=Cn  {x-xcp) で 与えられる。 空 力 中心と 風圧 中心との 間には 次の 関係が ある： 
⑴ 対称 翼 （Cm,ac  =  0) では 空 力 中心と 風圧 中心と が一 致す る (xcp=xac) ,  ( ii ) 
Cm  ac<0 の 普通の 翼では， 迎 角の 増しと 共に， 風圧 中心は 後方から 前方の 空 
力 中心に 向かって 動く。 

フラップ 


流れの 剝 離を 押さえ， 失速を 迎 角の 大きい 方にまで 遅らせる よう に 翼 弦 長 


を 大きく すると 共に， 翼 型を 上に 凸に 変える のが“ フラップ” である。 フラ 
ップ は， 図 1.2-5 に 示される ように， “後縁 フラップ” に 重点を 置いた “ 機械 
的 フラップ’’ が 主で あるが， それには， 翼の 後 縁を 下方に 曲げる か， 少し 後 
方に 下げて 翼 弦 長を 増してから 下に 曲げる か， それを 幾つ もの フラップ (“多 
段 フラップ”） で 行う かする ものと， さらに それに加えて， 図 1.2-6 の“ 前 縁 
フラップ” に 示される ように， 翼の 前 縁を 下方に 曲げる か， 前に 突出して 下 


C  NACA  63-210  ^ - - - 

(a) 原型 翼 

C し =(,=0.15  ; 迎角 零の 時の 揚力 係数 
Cemax  =  l.  5  ; 最大 揚力 係数 


(b) ス プリ ット •フラップ  \ 

(20%， df  =  60°) 

△  C し =(>  =1.2  ; 迎角 零の 時の 揚力 係数 増分 
ACemax  =  0.6  ； 最大 揚力 係数 増分 


_ 

(c) プレイン •フラップ  \ 

(20%,  <yf  =  45°) 

ACew=0=1.03  : 迎角 零の 時の 揚力 係数 増分 
A^max  =  0.  69  : 最大 揚力 係数 増分 


ご 


(d) 多 段 フラップ + 前 縁 スラット 
(0.4c， <^+(^2  +  (^3 =70。) 


ACcff,0=1.9  : 迎角 零の 時の 揚力 係数 増分 
ACcmax  =  2.1 : 最大 揚力 係数 増分 


図 丨 .  2-5 各種の 機械的 フラップ 
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(a) 前 縁 スラット  （b) ク ルーガー •フラップ 

図 1.2-6 前 縁 フラップの 例 （航空 宇宙工学 便覧， 


(c) 前 縁 折曲げ 
1974) 


に 曲げる か とい っ た 種類が ある。 

いずれも 翼 弦が 大きく ならない 場合には， 反りが 付く ことで 揚力 係数が 増 
し， 翼 弦が 大きくなる ものでは， そのこと と 反りが 付く ことの 両方が 利用 さ 
れ たこと になる。 

リフレクション 

図 1.2-2 の E340 に 見られる よう に， 翼 型の 後 縁を 上方に 反らせる という，“ リ 
フレ クシ ョン” をつ ける ことで， 翼 弦の 後方が 下向きに 凸 になる と， 空 力 中 
心 周りに 頭上げ の モーメント， Cm,ac>0, が 発生し， 零 揚力 角び C£=0 が 正と な 
る。 古い 翼 型では Cm.ac<0 であった ために 急降下 中に 頭 下げの 捩り モー メン 
卜 で 危険であった のが、， その後 リ フレク ショ ンを つける こと で Cm,ac  =  0 とす 
る ことができる ようになった。 後述の NACA  M6 がそれ である。 

さらに， このような 下方に 凸の翼 型では， 迎 角が 増す と 風圧 中心が 後方に 
下がる が， 正の 揚力の 時， 安定化させる 方向に モーメントが 生ずる。 つまり 
リフレ クシ ョ ン 付きの 翼 型では， G>0 の 範囲は 安定で ある。 上方に 凸 のリフ 
レ クシ ョ ン 無し では， 安定な 範囲は Cg  <0 の 場合 となって しまう。 


各種 翼 型の 変遷 


図 1 . 2-7 に， 各種 航空機 およ び 模型 機に 見 られる 典型的な 翼 型の 例を 示した。 
キャン バーの 大きかった 揺籃期の 飛行機から 始まって， プロペラ機の 層 流 翼 
型， ジェット機 のよう な 音の 速さに 近い 速度で 飛ぶ 飛行機の 遷 音速 用の“ 超 
臨界 翼 型”， 滑空機 や 模型 機， および 回転 翼 機の 翼 型 等が まとめて ある。 

⑷ の 1945 年 以前の 翼 型は， 初期の 鳥の 翼に 近い 大きい キャン バーの 薄 翼 か 
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ライト. フライヤ— 号 （1903 年） 


Go  387  (1919 年) 


Clark  Y  (1922 年) 


NACA  M-6  (1926 年) 


ノ ースア メリ カン P-51  (1939 年） 


CT 


LB-DSK  1215  (1940 年) 


ぐ 


NACA  64A212  (1945 年) 


(a)  1 945 年 以前の 翼 型 
FX  67-VG-170/136 


B  8258b 


滑 

1 


NAE  (NPL)  5215 


RAE  5212 


C： 


Palmer 翼 （ノ  _ フ 、アメリカン. 

ロックウェル） 


DFVLR-LV2 


CAST  7/DOA  1 (Dornier) 


(b) 超 臨界 翼 型 


SC  1095 

CZ 

NLR-1T 


010-64C 


RC-SC2 


d 


SC  1095  (Sikorski) 


CZ 


FX  69- H -098  (Bell) 


VR-7  (Boeing  Vertol) 


HH-02  (Hughes) 


(d) ヘリコプターの ブレード 用 翼 型 
図 丨.2-7 各種 翼 型 
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ら， 次第に 厚みの ある （従って 片持ちの 桁を 高く 丈夫に できる） 流線形の 翼 
型に 移り， しかも 最大 厚の 位置が 空 力 中心に 近い 25 〜 30% ほどであった のが， 
後期では 層 流域を なるべく 広く とる ために， 最大 厚みの 位置が 30 〜 40% に 後 
退した 層 流 翼 型と なった。 （b) の 超 臨界 翼 型では， 翼の 上面に 生ずる 低圧 力の 
ピークを 弱めて 衝撃波の 発生を 抑える ために， 翼の 上面を 平坦に する 形状と 
なって いる 。層 流 保持の ために 最大 翼 厚 位置は やはり 35 〜 50% 位置に あって， 
迎角 零で も 巡航 用 揚力 係数が 得られ， かつ そこで 抗力 係数が 最小で あるよう 
に， 適当な キャン バーが つけられ ている。 特に 後方 下 面の 凹みに 特徴が ある。 
⑷ の 滑空機 や 模型 機の 翼 型は， 沈下 速度を 低く 抑える ために， 抗力 係数の 最 
小 値が 揚力 係数の 大きい 所に ある 上に， 失速の おそい， 最大 揚力 係数の 大き 
い 翼 型を 得る ために， キャン バーの 大きい 翼 型で ある。 特に 模型 機 用では， 
レイ ノル ズ 数の あま り 高く ない 領域で 失速 特性の 優れた （急激な 剝 離を 避け 
た） 翼 型と なって いる。 ⑹ の ヘリコプターの ブレード 用 翼 型は， 回転 翼の 前 
進 側では 高速の 遷 音速 域に， そして 後退 側では 低速の 失速 域に 入る ため， ブ 
レー ドは その 両 域で 役立つ 翼 型と せざるをえない。 しかも 長い ブレー ドに 大 
き い 捩れ モーメント を 与えられない ので， 後 縁を 少し 上に 反ら して リフ レク 
ショ ンを つけ， モ ー メント を 減らす こと も 行われる。 

さらに， ヘリコプターの ブレードは， §3. 2 で 詳述され るよう に， 回転 翼の 
“逆 流域” 内で 作動す る こと も あるので， ハブに 近い 所での 翼 型に ついては， 
その 迎 角が 0° から 360° の 広い 角度 範囲に 変わる 場合の 特性を 知らねば ならない。 

§1.3 翼 平面形 

翼 幅の 影響を 考慮した いわゆる 3 次元 翼で， 揚力 発生の メカニズムを 考え 
てみ よう。 翼が 一定 速度 F で 前進して いる 時， その 動きに 伴って， 翼が 通る 
場所の 流体は， 初めの 静止の 状態から， 翼の 通過 直前に 若干 上に 押し上げら 
れた 後， 翼の 通過と 共に 徐 々に 下方へ 押し やられて 行く。 翼には その 運動量 
変化の 反 力と し て 上向き の 揚力が 働き， ま た 粘性で 一部 翼に 引 き ずられ て 前 
進を 開始す る 流体の 動きの 反 力と して 抗 力が 働く。 では， どの位の 量の 流体 
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が 翼の 動きに 伴って 影響を 受ける かを 見て みよう。 

楕円 翼 

翼の 平面形が 楕円 （長円） 形の 翼を “ 楕円 翼” という。 楕円 翼が 前進す る 
と， その 動きに 伴って 影響を 受ける 流体の 容量は， 図 1.3-1 に 示される ように， 
翼 幅 6 を 直径と した 円柱 内の 流体であって， 単位 時間に 速度 F で 進む 距離が 円 
柱の 長さになる。 そこに 含まれる 密度/) の 流体が， 単位 時間に， 楕円 翼では， 
翼 幅 方向に 一様な “吹 下し 速度” （単に “吹 下し” とも 呼ぶ ）z; で 下に 行く の 
である。 そして 翼が 通過して ある 程度 経過す ると （翼 弦の 2 倍 以上 も 行き 過 
ぎれば)， 吹 下し 速度は 2 倍の 2  I； となる。 こ の 運動量の 変化の 反 力が 揚力 L  = 
(⑹ P;r ろ2'^ =(%)P 勃2 F2U/V0 なので ある （資料 1.3-1 參 照)。 

ここで 大事な こ とは， （ i  ) 揚力が 翼 幅の 2 乗と 密度と 速度の 2 乗との 積に 
比例す る， （ii) 与えられた 翼 幅と 速度に 対して， 揚力は 吹 下しの 比 tVF に 比 
例す る， （iii) 与えられた 揚力 乙に 対して， 進行 速度 F が 大きく なると 翼の 前方 
から 多量の 空気が 流入して く るので， 吹 下し r は 小さく て 済む， そして （iv) 吹 
下しの 表 式には 翼面積 S や迎角 び が 陽に 入って 来て いない， と いった こと 等で 
ある。 それ 等は 実は， 吹 下し ジの 中に 陰に 含まれて いるので あるが， それにつ 
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迎 角， a 


揚力 

Lcos4>  =  L 
誘導 抗力 


誘導 抗力 係数 
CDi=CL2/7r/R 


D\  =  L,s\x\(f)  =  L.(J) 

=  Lv/V  =  L2/^A)P7ib2V 
=  (1A)pV2SCdx 


0 二 tan-1  (v/V)  =v/V 
=  L/{y2)P7tb2V2 
=  Ch/nJR 


図丨 .3-2 誘導 抗力 発生の 機構 


いては 後述す る。 

そこで， 例えば， 翼 幅を 2 倍にする と， 他の ものが 変わらない 限り， 揚力 
は 4 倍に なる。 水の 密度は 空気の それの 約 800 倍 三 1000 倍 も あ るので 速度が 同 
じなら 空中から 水中に 入る と， 揚力は 約 1000 倍に もなる。 

図 1.3-2 に 示される ように， 揚力を 作り出す ために 空気は 下に 押し やられ， 
翼 面 下で その 吹 下し 速度が ^ であるた めに， 一様 流速は， 翼の 所では“ 流入 角” 
が だけ 下方に 曲がった 局 所 流速 となる。 このため， その 局 所 流速 に 垂直に 働く 
揚力は， 流入 角# だけ 後方に 倒れる。 この# は 小さい ので， 揚力 成分は Lcos# 
三 L で 近似され て ほ とん ど 変わ らな いが， 後向き の抗力 成分 Lsin#  =Lcj>=L{v 
/F) は “ 誘導 抗 力” となって， 前の 摩擦 力に 追加され る。 つまり 有限 翼 幅の 
3 次元 翼を 考える と， 揚力 厶は 先の （2 次元の） 単位 翼 幅 当たりの 揚力 B を 翼 幅 
方向に 寄せ集めた （積分した） 値で 良い が， 抗 力の 方は， 先の （2 次元 翼の） 
単位 翼 幅 当たりの 抗力 （主として 摩擦 力） ゴを翼 幅 方向に 寄せ集めた （積分し 
た） 値 “ 形状 抗 力” に， 誘導 抗力 Z>i ニム^が 圧力 項と して 加わる （資料 1.3-1 参 

昭 、〇 

誘導 抗 力の i は 流入 角 4 に 比例す るが， 0 は 吹 下し 速度 W こ 比例す るので， z； 
が 小さい ほど A は 小さい。 吹 下し u は 翼 幅の 2 乗ろ2 が 翼面積 S に対して 大きい 
ほど 小さくなる。 そこで その 比ろ2/ S 二 瓜を “ アスペクト 比” と 呼んで （§1.1 
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参照)， 翼の 特性の 目安と する。 翼 幅 6 と 翼 弦 C の“ 矩形 翼” の 面積 S は と 
書ける ので， その アス ぺク ト 比は 瓜 =  となる。 つま り 翼 幅と 翼 弦との 比が， 
矩形 以外の 平面形の 翼に 広く 適用で き る 形と なった のが アス ぺク ト比 である 


資料 1.3-1 楕円 翼の 特性 

楕円 翼の 動きで 影響を 受ける 流体の 円柱の 断面 積は， 翼 幅を 6 としたと き， 
7T (ろ/ 2)2 で 与えられ るので， その 円柱が 単位 時間に 進む 距離 F と 密度/ 3 を 掛け 
ると， 単位 時間 に 影響を 受けた 流体の 質量は m  =： 辦 （ろ/ 2) 2  F となる。 

楕円 翼の 場合， 下に 押し やられる 流体の 速度 （吹 下し） vli, 図 1.3-1 に 示 
される ように， 翼 幅 方向に 一定で， 翼が 充分 前方へ 移動して 行った 後では そ 
れが となる。 従って， 翼に 働く 揚力 L は， この 時 影響を 受けた 流体の 質量 m 
にこの を 掛けた， 

L-m  -  2v  =  p{n/\)  b2V2v=  (XA)  p7rb2  Vv=  (lA)  p?rb2  V2(v/  V) (1.3-1) 
で 与 えられる。 

この 揚力 L に 伴う 吹 下し このおかげで， 翼への 流入 速が， 図 1.3-2 に 示され 
るよう に， 後方に 傾く と， 後向きの 誘導 抗 力/) i として， 

D\  =  Lsin(f>  =  L(f)=Lv/  V  (1.3-2) 

が 発生す る。 上 式は 式 （1.3-1) と 一緒にして， 

D[=L2/(y2)pnb2v2=(y2)pV2scD.l  (1.3-3) 

と 書ける。 ここに S は 翼面積， そして CDi は， “ 有限 翼 幅” （3 次元） の 翼の“ 誘 
導抗力 係数” で， 揚力を“ 揚力 係数” CL で 表した 時， 次の ような 関係を 得る： 

CL  =  L/(y2)pV2S  (1.3-3) 

CD.  =  DJ{y2)p  V2S=  CL2/7rM  (1.3-4) 

ここに /R は “ アスペクト 比” 

yR=b2/S  (1.3-5) 

楕円 翼の 抗力 D は， 揚力に 無関係な“ 形状 抗 力”/) 〇 と， 揚力に 関係す る“ 誘 
導抗 力”  Z>i との 和と して， 

D  =  D0  +  Di=(y2)pV2S(CDo+CDi) 

=  (K2)pF2S-  {Cd0+Cl2/^)}  (1.3-6a) 

または 無 次元 化して， 

^D=CDo+^Di  —  +  C  L2/  (1.3-6b) 

で 与 えられる。 
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一般 平面形の 翼 

楕円 翼の 場合， 翼 幅に 沿っての 吹 下しは 一定であった のが， 一般の 平面形 
の 非 楕円 翼では， 吹 下しは 一定で なく， 翼 幅 方向に 沿って 変化し， 従って， 
誘導 抗 力は 別 枠 資料の 式 （1.3-3) で 与えられた ものよりは 大きくなる。 そこ 
で， ちょうど その 誘導 抗 力と 同じ 抗 力を 持つ， 少し 翼 幅の 狭い“ 等価 楕円 翼” 
を 考えて みよう。 この 等価 楕円 翼の アスペクト 比は， 非 楕円 翼の 幾何学 的ア 
スペクト 比 及 よりは d 音 だけ （ど<1) 小さい “ 等価 アスペクト 比”  =  e 
で 代用され る ものと 見なす。 つまりこう する ことで， 非 楕円 翼の 特性が 単に 
ア スぺク ト比 及 を 等価 アス ぺク ト 比^^に 変えた だけで， これまで 得られた 結 
果が 適用で きる ことになるの である。 

図 1.3-3 に， 翼の 平面形の 例と， それに 対する 翼 幅 方向の 揚力 分布 C および 
揚力 係数 分布 G を 示した。 ⑷ の 楕円 翼では 揚力 分布は 楕円形で あるが， 動 圧 
WkF2 と 翼 弦 c との 積で 無 次元 化された 揚力 係数 =  は 一定に 

なって いる。 ⑹ の 矩形 翼では， 揚力 も 揚力 係数 も 翼の 中央で 大きい のに 対し 
て， ⑷ の 翼 端で 先細になる “ テーパー 翼” では 翼 端 側で 揚力は 減る が 揚力 係 
数が 増し， さらに W) の “ 後退 翼” では その 傾向が なお 一層 強まって いる。 こ 
のことは， 後述の 3 次元 翼の 失速の 項で 重要な ことが 理解され よう。 揚力 そ 


図丨 .3-3 揚力と 揚力 係数の 分布 
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の ものは， テーパー 翼に すると 翼 端 側の 荷重を 減らせる ので， 翼の 中央部で 
の 曲げ モー メン トは 非 テーパー 翼に 比べて 減少す る。 これは 翼 付 根の 構造 上 
の 辛 さを 救う ことになるので， 性能 面からは 楕円 翼に 近い 形の テーパー 翼が 
望ま しい 平面形と なる。 

揚力 傾斜 

先に §1.2 で迎 角に 対する 揚力 係数の 増え 具合の 程度を 示す “ 揚力 傾斜” が， 
理想的には 翼 幅が 無限の 2 次元 翼で^ 28 である こと を 述べた。 この 
揚力 傾斜 0 二 dCL/d ひは， 実は 有限の 翼 幅では， この 値より 小さく， ア スぺク 
卜比 と共に 減少す る。 揚力 傾斜 a が 最大値 2  ;r に 近い ことは， 翼の 性能 上 望ま 
しい ことでは あるが， 0 が 小さい， すなわち アスペクト 比の 小さい 翼 や， 後退 
角の 大きい 翼で もまん ざら 捨てた ものでは ない。 例えば “ 垂直 突風” に遭っ 
た 時 等では， 揚力 従って 上下 加速度の 増減は 小さ く， 「風に 対して 敏感で ない」 
と いう 別の 良さ も ある。 

揚抗 曲線 

すでに 2 次元 翼の 所で， 図 1.2-2 として， 揚力 係数と 抗力 係数を それぞれ 縦 
軸と 横軸に して 翼の 特性が 示されて いたが， 同じ 図を 有限 翼 幅の 3 次元 翼で 
も 画く ことができる。 こういった 曲線は “揚抗 曲線” または “極 曲線” と 呼 
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図 丨 .3-4 
揚抗 曲線 
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ばれる。 図 1.3-4 が 2 種の アスペクト 比の 異なる 翼に ついての 揚抗 曲線の 例で 
ある。 “ 最小 抗力 係数”  CDq には 翼 以外の 部分の 抗 力を 含めても 良い。 

最小 抗力 係数 CD() が 同じ 値の 翼で もア スぺク ト比 ，つま りは 翼 幅の 大小で 揚 
抗 曲線が 著しく 異なる。 揚抗 曲線に 原点から 引いた 接線の 接点が “ 最大 揚抗 
比” （CL/CD)  max を 与える が， 資料 1.3-2 に 示されて いるよう に， アスペクト 
比の 大きい （翼面積の 割に 翼 幅の 大きい） 翼では この 値 （Cl/Cd)  max が 大きく， 
アスペクト 比の 小さい （翼面積の 割に 翼 幅の 小さい） 翼では この 値が 小さい。 
しかし， アスペクト 比の 大きい 翼では， “ 最大 揚力 係数” cLmax も， “流力 係数’’ 
Ck=/C^+C^ が 最大になる“ 最大 流 力 係数”  CRmax も， 逆に 小さい。 つま 
り （CL/CD)max を 利用す るには， アスペクト 比の 大きい 翼が 有利で あるが, cLmax 
や CR を 利用す るには， ア スぺク ト 比の 小さい 翼の 方が 有効で ある ことが 判 
る。 

形状 抗 力と 誘導 抗力 とが， ちょうど 同じになる よう な 揚力 係数で 飛行す る 
と， 揚力と 抗 力との 比 （“ 揚抗比”） が 最大になる 最大 揚抗比 “/の） max 
二 （CL/CD)max が 得られる （資料 1.3-2 参照)。 その 揚抗比は アスペクト 比に 比 
例し， 揚力 係数に 逆比例し ている。 


資料 1.3-2 最大 揚抗比 

最大 揚抗比は， 式 （1.3-6) の 関係で， 抗力 係数が 揚力 係数の 2 次式で 与え 
られる ことから， 有効 アスペクト 比疋 e を 使って， 次のようになる： 


(CL/CD)  max=  (L/D)max= (⑹  V  7rAie/CD() 


= ( ⑹ 7r/Re/CL,  (L/D)max 

(1.3-7) 

ChAL/D)max=^/ 

(1.3-8) 

こ の 時 形状 抗 力と 誘導 抗 力と は 一致して， 

Cd0  =  Cpj  =  Cl2/ 

(1.3-9) 

従って 全抗 力は 

C，D=2CD0=2C[)i  =  2CL2/ 

(1.3-10) 

となる。 
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モー メン ト 係数 


3 次元 翼の モーメント 係数は， アスペクト 比の 大きい 直線 翼では， 2 次元 
翼と 同じで， CM,ac=Cm.ac となる。 後退 翼では， 翼 端に 向かう ほど 空 力 中心 
が 後退す るので， 正の 揚力に 対して 負の モーメントが 増し， 翼の 安定化が 計 
られ る。 


§1.4 渦 

“ 渦” というのは， その 断面が 図 1.4-1 に 示される ように， 流体の 回転運動 
であって， 身近 かには“ 旋風”， “龍 巻”， “ 台風” 等が あるし， スケールの 小 
さい ものでは， 盥や 桶の 底栓を 抜いて 水を 放出した 時に， 孔の 周りに 集ま っ 
てく る 水が， やがて 渦を 作って 出て 行く というの が ある （資料 1.4-1 參 照)。 

翼の 作る 渦 系 

図 1.4_2(a) に 示される ように， 2 次元 翼の 周りに 翼を 中に 包んで 流速を 積分 
すると， 揚力が 零で ない 限り 有限の 値 r となる。 これを“ 循環” と 呼ぶ。 2 次 
元 翼の 周りに 循環が ある ことは， 実は 翼が 渦 （後述の 束縛 渦） で 置き換えら 
れる ことを 示して いる。 翼は 通常 構造 物であって 流体では ない が， “渦 芯” が 
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図  1 .4-1 

渦の 構造と 周りの 流れ 
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翼 内に ある 渦 系と 見なし 得る という ことで ある。 

さて 3 次元 翼に 移ろう。 図 1.4-2(b) の 有限 翼 幅の 場合には， 渦と 見なした 翼 
が 途中で 無くなって いるので， 端 無しの 渦は， そこから 折れて “縦 渦” とな 
り 流れに 乗って いるものと 見なされる。 翼 内の 渦は“ 束縛 渦”， これに 対して 
両翼 端から 放出され た 縦 渦は， “ 自由 渦” と 呼ばれる。 図 1.4-2(b) のように 翼 
幅に 沿って 一定の 循環 r を 持つ 渦は， 両翼 端から“ 翼 端 渦” と 呼ばれる 1 対の 
自由 渦を 後流に 放出す る。 このように， 有限の 束縛 渦と 翼から 無限 後方まで 
伸びて いる 半 無限 長の 1 対の 渦 糸と からなる“ 渦 系” は， その 形から， “ 馬蹄 
渦” とも 呼ばれる。 

翼を 渦 系で 置き換え ると， 翼の 後方に おける 吹 下しは， この 渦 系が 作る 渦 
芯の 外の 流れ （図 1.4-1 参照） の “ 誘導 速度”， と して 求められる。 また 自由 渦 
の 渦 芯の 直径は， 飛行機の 後流を 実測す ると， ほぼ 翼 弦 c と 同程度の 大きさで 


資料 1.4-1 渦の 構造 

渦は 端の 無い 長い 紐の よ うな ものである。 図 1.4-1 に 示される ように， 渦を 
その 回転軸 （z 軸） に 垂直な 面 （x，y 面） で 切って 見て みると 渦の 中心に “渦 芯” 
が あって， その 中 では 流体が 一体 とな っ て 剛体の ように 同一 の 角 速度 w で回っ 
ていて， その外 側では 遠方に 行く につれ て， 流体の 流速が 落ちて いるよう な 
構造の 流れ 場を 持って いる。 
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束縛 渦 


図丨 .4-3 
翼の 渦 系 


ある。 中心部の 渦 芯の 中は 圧力が 下がって いて， 後方から 翼 端に 向かって， 
飛行機の 速度と 共に 前方に 動いて 行く。 そんな 流体の 渦を 翼の 進行と 共に 引 
きずって 行く ための 力が 実は 誘導 抗 力なので ある。 また 渦 芯の 中の 低圧は， 

“ 求心力” となって 周りの 空気を 旋回 させ， 循環に 相当す る 旋回 流の 遠心力 
と 釣り合って いる。 つまり， 台風の 低気圧と 同じで ある。 

実際の 翼では， しかしながら， 翼 幅に 沿って 循環 r は 一定では ない。 従って， 
渦の 強さが 不変で あると いう こと （“渦 定理”） から， 翼 端 方向の 長さ y に沿っ 
て r が 変化した 分 だけ， そこから 後流に 渦が 出て ゆく ので， 図 1.4-3 に 示され 
ている ように， 後流は そのような 縦 渦 （“ 後流 渦”） が 面の 上に 集合した“ 後 


資料 1.4-2 揚力 分布と 循環 

密度/ □の 流体の 中を， 速度 F で 動く 単位 翼 幅 （2 次元 翼と 見なしても 良い） 
の 翼 型 周り の 循環 r と 揚力 分布 必と の 間に は 次の 関係が ある： 
fi=pVV  (1.4-la) 

ま たは 

T=^/pV  =  (lA)  VcCn  (1.4-lb) 

これから， 揚力 分布 必 は 循環 分布 r と 速度の 積に 比例し， 循環 分布 r は， 揚 
力 係数 分布 c« と 速度 F と 翼 弦 長 c と の 積に 比例す る ことが 判る。 従って， 揚力 
分布 0 を 一定に 保つ ためには， 速度に 反比例して 循環を 増やさな いといけ な 


—  30  — 


第 1 章 翼 


図 丨 .4-4 
円柱 後方の 
渦 列 


流 渦 面” を 形成す る。 この 渦 面は 実は 不安定で， 直ぐ 翼 端 側で 捲き 上がり， 
太い 1 対の 渦に 成長し， 結局は 図に 示した ような 馬蹄形に 近い 形と なる。 そ 
んな翼 端 渦は， 飛行機に 乗って いて， 雨模様の 日に 雲 中に 入った 時 や， 高空 
で 雲が できそう な， しかし 晴天の 時に， “ 飛行機雲” として 見る ことができる。 

鈍 頭 体の 作る 渦 系 

図 1.4-4 に 典型的な 鈍 頭 体で ある 円柱の 後方に できる 2 次元の 渦を 示した。 
ある 程度 円柱の 直径が 大きく， そこでの 流速が 速い と， 1 対の 渦が 交互に 規 
則 正しく 放出され る。 このような 渦 列を“ カルマン 渦 列” （または 簡単に“ 力 
ルマン 渦”） と 呼ぶ （カルマン 渦 列に ついては 資料 1.4-3 参照）。 円柱には 渦の 変 
動に 伴って 流れに 垂直な 方向に 変動 揚力が 現れる。 

こ の 揚力は 抗 力と 同程度の 大きさで， 方向が 図の 例 でい え ば 上下に 変わる。 
例え ば 煙突の 場合に は 強風で 煙突が 風向に 対して 左右に 揺 られる ことにな り， 


資料 1 . 4-3 カルマン 渦の 周波数 

カルマン 渦 列の 渦 間の 間隔の 中心 幅は/ z/0  =  O. 281 で 与えられ， その 時の 渦 
放出の 周波数は， 速度 F に 比例し， 直径 ゴに 逆比例す る， w  =  ゴ） 。比 

例 常数 S は“ スト ロー ハル 数” と 呼ばれ， 通常 5=0. 2 で 与えられる。 放出され 
る 渦は その 向き が 交互に 変わ っ てい るので， こ れに 対応 して 円柱の 方に は 渦 
を 消し 合うよう に 強さ が 同じ で 向き が 反対の 束縛 渦が 渦の 放出に 伴って 作ら 
れ ている こ とになる。 つまり 円柱の 周り の 循環 r が 交互に 向きが 変わって でき 
るので， 円柱が 速度 F の 流れの 中に ある 時， 単位 幅 当たり 必 = P VT の 揚力 変動 
が 起こって いる こと を 示す。 
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図  I .4-5 
翼 端 小 翼の 周 
りの i 荒れと そ 
の 効果 


図 丨 .4-6 

0) 翼 端 小 翼の 例 
ト ビの翼 

(写真 提供 • 
東京 新聞） 


(b) エア ロス パシ 

アール A  330 
の 翼 端 小 翼 

(写真 提供 • 
全日 本 空輸） 
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電線の 場合には それが 上下に 揺られる。 細い 電線で 強い 風の 時， 周波数が 可 
聴 域に なって， 電柱に 耳を つければ 良く 聞こえる “ イオ ウ リアン” と 呼ばれ 
る 唸り 音になる。 

円柱とは 限らない。 三角柱で も 矩形 柱で も， 非 流線形の 鈍 頭 体で あれば， 
渦 列が 生じ， 抗力 と共に 振動 揚力が 発生す る。 

翼 端 小 翼 （ウイング レット） 

翼 端 外側の 吹 上げ 域に 小さい 翼， “翼端 小 翼” （“ ウイ ン グレ ッ ト”）， を 上 反 
角を つけて 出す と， そこでは 主流の 迎 角より 局所 的な 迎 角が 大きい ので， 図 
1.4-5 に 示される ように， 小 翼の 揚力が 前傾して， 主流 方向には 推進力と なっ 
て， 若干 抗 力を 減らす 効果が ある。 特に 翼 幅を 同じ 長さ 外に 伸ばす のに 比べ 
て， どういう 利点が あるの かとい うと， 翼の 付け根に 対する 曲げ モーメント 
を ある 値に 押さえた 状態で 揚抗比を 大きく できる 所が 良い。 従って， この モ 
ー メント の 制限が 無ければ， 翼 幅を， 楕円 翼の 形で 平面 上に 伸ばした 方が 揚 
抗 比は 大きい。 なお， できれば 小 翼は， 翼 端の 後方へ ずらし， さらに 少し 内 
側に 倒した 方が 良い。 

図 1.4-6 に ⑷ ト ビの 翼と ⑸ A330 の 翼 端 小 翼を 示した。 大型 陸 鳥の 初 列 風 切羽 
は， 先端が 細く 削られて いて， 飛行 中 それ 等は 上方に 反って 小 翼を 作る。 飛 
行 機の 小 翼は， それを 真似て 開発され たもので ある。 

§1.5 剝離流 

3 次元 翼の 失速 

3 次元 翼では， 前節で 述べた よう に， 翼 幅 方向； /  =ツ バ 6/2) に 沿って 揚力 係 
数 分布 G が 異なる ので， 翼の 迎 角び が 増して 行った 時， 翼 幅 方向 位置の どこ 
かで 揚力 係数が， その 最大値で ある 2 次元 最大 揚力 係数 Qmax に 達する。 その 
様子を 示した のが， 図 1.5-1 である。 3 次元の 揚力 係数が CL  =  1.0 の 時の 揚力 
係数 分布 (： ^ が 実線で 示 されて いる。 こ の 例 では 迎角 がさら に 増して， C  L  = 1 . 6 に 
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図 丨 .5-丨 

揚力 分布と 最大 揚力 係数 


0  0.5  1.0 

(翼 根）  翼 幅 位置， 7j=y/  (b/2)  (翼 端） 

なった 時， 点線で 示された 分布が ちょう ど; 7 三 0.7 辺りで， この 翼に 使われ 

て いる 翼 型の 最大 揚力 係数 分布 Cg_ に 接す ると， まさに こ の 点で 流れが“ 剝 

離” し， 失速が 始まる。 翼 面に 毛糸の “流 糸” を 貼って 眺めて いると， 迎角 

の 増大 （飛行 速度の 低下） と共に， この 翼では? 7  =  0. 7 辺りで 流 糸が 乱れ 始め 

るの が 判る。 翼 型が 急激に 失速す るよう な もの， 例えば NACA 23012 等の 主翼 

を 持った 飛行機では， この 一部の 失速の 後， 急速に 翼 端 部に 向かって 剝 離が 

披 がり， 一気に 片 翼が 失速 （“翼 端 失速”） して 機体は そちら 側に 横転し， そ 

の 後は 通常， “ スピン” （“錐 揉み”） に 入る。 しかし 翼 型の 失速 特性が 緩やか 

で， 急激に 揚力が 落ちる ことなく， だらだらと 持ち こたえる ような 翼 型の 主 

翼を 持つ 場合には， 迎 角が 増して， C«max に 達する 場所が 拡がる だけで ある。 

このため CL は 1 . 6 以上に 増加しても， 横転に 陥る ことは ない。 つまり 横転を 防 

ぐ 上で 大事な ことは， 先ずは 翼 型の 2 次元 失速 特性を， 図 1.2-2 の 例で 言えば， 

FX61-184 のように， 緩やかに してやる ことで， その 結果 3 次元 翼 型の CLmax 

を 大きく できる ので ある。 特に が 大きい 所， 本 例では； 7  =  0.7 辺りの 翼 型と 

して C£  x が 大きく かつ 失速 特性が 緩やかで ある ものを 選んで やる ことで ある。 

その 付近から 翼 端 側に 向かって 2 次元 最大 揚力 係数 Qmax を 大きく して おくと， 

翼 端 失速が 防止され て 全体の 3 次元 最大 揚力 係数 CLmax は 増大す る。 


: yl Q. (KV  ? リ 〇 # 念 ^ 逑 -R 班 
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mi  .5-2 

ドッグ. ツース 


翼 端 失速では， “ 横転” に 入る という 嫌な 特性の ために， cLmax を 上げる こ 
とが 難しい が， 中央部での 失速 だと， もう 少し 大きい cLmax を 得る ことができ 
る。 そのために， 次に 大事な ことは， 多少 他の 性能を 犠牲に しても， 翼の 平 
面 形を 修正して， テーパー 比 や 後退 角を 減らして やる か， あるいは 翼 端に 向 
かって“ 捩り 下げ” をつ けて やる ことで ある。 こうして， の 大きい 場所 （本 
例では; 7  =  0. 7) を も っと 内側 （例えば 77<〇. 5) に 持って来れば， 翼 端 失速に よ 
る 横転を 無く し CLmax を 増大させる ことができる。 

初心者に 利用され る 機会の 多い 小型 機 や 人の 乗らない 模型飛行機では， 従 
っ て， 翼 端に 向かって 数度の 捩り 下げを 採用したり， 翼 端に ゆく ほど 反りが 
大きい （最大 揚力 係数の 大きい） 翼 型 分布に したり， さらには， テーパーの 
少ない 翼 （製作費の 安価な 矩形 翼） を 採用したり している。 それでも 失速 特 
性の 悪い 時には， 翼の 中央部 （胴体への 付 根の 所） に， 高さの 小さい 三角形 
状の “ 突起 物” を 取り付けて， そこでの 剝 離を 早め， 翼 端 失速を 防ぐ 方法が 
採用され る。 別の 方法と して， 図 1.5-2 に 示される ように， 剝 離の 始まる 翼 幅 
位置に “ ドッグ •ツー ス” （犬歯） を 設ける の も 良い。 翼 弦 長を 外側で 階段 状 
に 増して 外の 循環を 増し， そこにで き る 縦 渦で 剝 離を 押さえる ので ある。 

前 縁剝離 

後述す るよう に， 後退 角の ある 翼， 特に“ 三角翼” （“ デルタ 翼”） は， 実 機 
でも 模型で も 一般に 翼 厚が 薄く， 前 縁の 丸味の 半径 （“前 縁 半径”） は 小さい。 
このため， 流れは 割合 小さな 迎 角で 剝離 （“ 層流剝 離”） を 起こし， 渦を 後方 
へ 流す。 ただし 前 縁が 後退 角を 持って いると， 図 1.5-3 ⑷， ⑸に 示される よう 
に， 迎 角の 小さい 時の 剝 離は 前 縁付 近に 限られ， 翼 全般に わたる ことが 少な 
い。 特に 中心部に 追加され た 後退 角の 大きい “ス トレ イク” 付きの  “2 重 デ 
ルタ 翼” は， 迎 角の 小さい うちから “剝離 渦” を 作って， その後 方の 主翼の 


—  35 — 


D. :  The  Aer- 
odynamic 
Design  of 
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Pergamon, 
1978 ぉよび 
ONERA) 

付 根の 流れの 様相を 変える。 一方 図 1.5-3(c)， （d) に 示された 矩形 翼の 計算 例と 
実験 例は， 翼の 側辺からの 剝 離が 強い “縦 渦” を 作って いるの が 判る。 

非 線 型 渦 揚力 

ではこう いった 前縁剝 離で 翼の 特性が どう 変わる のか。 普通の 翼 型では 剝 
離を し ない 程度の 小さ い迎 角で も， 前 縁 半径の 小さ い 翼 型 また は 前 縁の 尖っ 
た 平板では， 流れが 急速に 前 縁を 回り 込んで 上方に 向かう 時に， どうしても 
剝離 渦を 生ずる。 流体が 前 縁を 回る 時に， 翼には その 遠心力に 対応す る 前 向 
きの “吸 引力” が 働く が， 流れが 一部で 剝 離して， 前 縁に 剝離 渦が 泡の よう 
に 付着して いると， 吸引 力を 作って いた 圧力 分布が， 半円 柱状の “剝離 泡” 
に 働いて， 上方への 吸引 力と なり， 方向が 上向きの 揚力 成分を 作った ことに 
なる。 これは 剝 離に 伴う “非線 型 渦 揚力” （簡単に “渦 揚力”） が， 迎 角に 比 
例して 増加す る剝 離しない 時の 揚力に 追加 されて， 翼の 揚力 増加に 有効 であ 


—  36  — 


第 1 章 翼 


図  I .5-4 
剝 離に 伴う 
非 線 型渦揚 
力の 効果 

る。 図 1.5-4 に 示される ように， ⑷ 普通の 翼で 始まる 剝 離は 線 型の 揚力を 減ら 
す 方向に 働く ので あるが， ⑹ 後退 角の ある 前 縁の 剝 離は， 逆に 非 線 型 渦 揚力 
を 追加して 揚力 増大に 貢献す る。 


迎 角， 


(a) 後退 角の ない 翼 


(b) 前 縁 後退/ 
角の あ 
る 翼 


非 線 型 揚力 追加 分 
線 型 揚力 


0  0.5  1.0  1.5  2.0 

アスペクト 比， 及 

図丨 .5-5 渦 揚力と 全 揚力との 比 （Poisson-Quinton  P.  &  Werle  H.: Water  Tunnel 
Visualization  of  Vortex  Flow,  Astronautics  and  Aeronautics,  1967) 


% 
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5 


50 
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このように 渦 揚力は， 後退 角の 大きい， 従って アスペクト 比の 小さい 翼 や 
流れに 沿って 細長い 物体 （たとえば ロケットの ような “ 細長 体” と 呼ばれる 
物） に 特に 有効に 働く。 図 1.5-5 には， アスペクト 比の 関数と して， その 渦 楊 
力が 全 揚力に 占める 割合を％ で 示して ある。 

すでに 図 1.3-4 に 紹介した ように， アスペクト 比の 小さい 翼の 方が， それの 
大きい 翼より， 揚抗比の 最大値 （CL/CD)max は 悪い が， 最大 揚力 係数 CLmax や 
最大 流 力 係数 CRmax ははる かに 大きく なる のは， やはり 剝離 渦の 効果な ので あ 
る。 


§1.6 粘性の 効果 

空気 や 水と いった 流体の 中を 飛行す る 物体は， その 大き さと 速度が 異なる 
と， 働く 流体 力に 差が 出て 来る のは 当然で あるが， 先ず その 流体 力を 構成す 
る “ 粘性 力” と “慣性 力” との 割合が 変わって 来る ことに 注目し なければ な 
ら ない。 すなわち， 実 機に 対する 模型の ように， 物体が 小さくな りかつ 速度 
が 遅くなる と， 流体の 粘っこ さ （表 1.6-1) を 示す “ 粘性” の 影響が， 流体の 
加速度に 比例す る “慣 性” の 効果に 比べて， 相対的に 大きくなる。 例えば 蜂 
蜜の 中で 箸を ゆっくり 動かした 時に 見られる ように， 箸を 避けた 蜜は， ゆっ 
く りと 箸の 後方に 回り 込む が， 図 1.6_l(a) の 左側の 方の 円柱の ように， 流れは 
剝れる ことが なく， 抵抗は 粘性 力の みで ある。 しかし 水の 中で 箸を 早く 動か 
すと， 水の 慣性 力で ある 遠心力の ために， 箸の 周りを 回り 込めずに 剝れ て， 
図 1.6_l(a) の 右側の 方の 円柱の よ うにな り， 慣性 力の 抵抗が 働く。 慣性 力と 粘 
性 力の 比を “ レイノルズ 数” と 呼ぶ が， 資料 1.6- 1 に 説明され ている ように， 
その 値が 小さい と 粘性 力が 大き く 効き， その 値が 大きい と 慣性 力が 大きく 効 

表 1.6-1 流体の 粘性 （1 気圧， 温度 15°C) 


\ 項目 

粘性 係数 

動 粘性 係数 

流 x 

[1 (N  *  s/nf) 

v  =  fi/ p  (mJ/s) 

真水 1 

1.14X10-3 

1.14X10-6 

空気 

1.76X10-5 

1.46X10-5 
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1〇-4 
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10° 

102  104 

106 
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(a) 円柱 

レイ 

ノル ズ数 ，办 

102  104  106 
ノル ズ 数， ル = ひ// レ 


1〇-4  10_2  10° 

(b) 平板 （摩擦 抵抗 係数） 

図 丨.6-1 円柱と 平板の 抗力 係数 


108 


101' 


くこと を 意味す る。 そして 一般には （特に 流線形 物体では）， レイノルズ 数が 
小さくな ると “抗力 係数” （抗 力/動 圧 •面積） は 増大す る。 

雨滴の 集まりの 雲が 空に 浮き， 煙草の 煙が 上昇し， 細菌 や 花粉が 巷に 満ち， 
蝴蛛が 長い 糸で 空を 飛び， タン ポポの 実が 空中を 漂う の も， 全て， それ 等の 
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形 そのものが 極めて 小さ いか， その 付属物の 細 毛 や 糸が 極めて 細いた めに， 
レイ ノル ズ数 心 が 充分 小さく  (Re<l), そこに 働く 弱い 風で も 重力よ り 大き 
い抗 力で 持ち上げられて しまう からな ので ある。 

も う 少し 大きい のが 昆虫 や 紙 飛行機の 類で， それ 等は レイ ノル ズ数办 でい 
え ば， 1<7^ く 104 の 範囲で 飛行す る。 このような レイノルズ 数の 範囲では， 
翼 や 平板に 働く 揚力 も， 迎角 に対して 必ずしも 線 型では ない。 しかし 物が 大 


資料 1.6-1 レイノルズ 数の 影響 

流体 内を 動く 物体に 働く 流体 力には， 2 種類 あって， 流体の 粘性に 基づく 
粘性 力と， 流体の 慣性に 基づく 慣性 力と が ある。 粘性 力は 物体の 表面積， 速 
度の 勾配 （表面から 離れる につれ て どれ だけ 速度が 減って ゆく かを 示す 量） 
および“ 粘性 係数” の 積に 比例す るのに 対し， 慣性 力は 物体の 密度， 速度の 
2 乗， および 面積の 積に 比例す る。 そこで 慣性 力と 粘性 力との 比を とる と， 
密度 •速度 •長さ / 粘性 係数 となる。 粘性 係数を 密度 で 割 った 量を “動 粘性 係 
数” と 呼ぶ が， 結局， 上の 比は 速度 •長さ/動 粘性 係数と なり， これを “ レイ 
ノル ズ 数” という。 ちなみに， 水と 空気の， 1 気圧で 温度 15°C の 状態に おけ 
る 粘性 係数と 動 粘性 係数の 値が 表 1 .6-1 に 与えられ ている。 

物が 小さくな り， かつ 速度が 遅くなる と， レイノルズ 数を 示す 式の 分子が 
減少して， 慣性 力の 効果が 減り， 粘性 力の 効果が 増す ことを 意味す る。 充分 
小さい 物が ゆっく り 動く と， レイノルズ 数/^ は 極めて 小さく， 例えば 花粉の 
落下は/^ <1 で彳亍 われ， 抗 力は ほとんど 速度の 2 乗では なく， 速度 そのもの 
に 比例す る。 図 1.6-l(a) に 円柱の 抗力 係数 （抗 力/動 圧 •断面 積） と レイノ ル 
ズ 数との 関係を 示した。 直径の 小さい 円柱が ゆっくり 動く と， レイノルズ 数 
が 小さい ので， 円柱の よう な 非 流線形 物体の 周り の 流れで も， 流体の 周りを 
滑らかに 回って， 後方で 剝 離を する ことがない。 

しかし レイ ノル ズ 数/^ が 1 く你  <104 の 範囲では 非 流線形 物体の 周りの 流れ 
は剝 離す る。 その 中で も レイノ ルズ 数/^ が 1 <  く 102 の 範囲 では， 剝 離は （図 
1.6-l(a) で 見れば） まだ 上下 対称で， 空気 力が 振動す る ことは ない。 ところが， 
動く 物が もう 少し 大きく なって， レイノルズ 数が， 102<沿<104 程度になる 
と， 図に 見られる ように， 流れは 非対称に 剝れ， 非対称の 渦が 上下 交互に 連 
なる “ カルマン 渦” が 発生し， 流れに 平行な 力の 抗力 に加えて， 垂直な 力の 
揚力 も 働く。 
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翅果 （Alsomitra  macrocarpa) 


0  0.1  0.2  0.3  0.4  0.5  0.6 

抗力 係数， Cd 

図 丨 . 6-2 昆虫と 翅果の 2 次元 翼揚抗 曲線 

きく 早く 動く ようにな ると （例えば 大型の 鳥の 飛行では）， レイ ノル ズ 数が 
>104 と 大きく なって， 図 1.6-l(b) に 示される ように， 平板の 摩檫抗 力は， 流れ 
の 乱れ 具合に より 異なった 値と なる。 すなわち， きれいに 層を 成して 流れる 
“層 流” 状態と， 流れが 乱れて 小さい 渦の 塊り （“渦 米 立"5”） がで き， それが 入 
り 混る “ 乱流” 状態と で， 抗 力の 値が 変わって 来る。 さらに 円柱の 抗 力が 急 
減す るのは， 図に 示されて いるよう に， レイノルズ 数が 105 になって からで あ 
る。 

図 1.6-2 に 風洞 実験 や 飛行 実験で 計測した 昆虫 や翅果 （翼の ある 種子） の 翼 
断面の 翼 型 特性を 示す 2 次元“ 揚抗 曲線” を 例示した。 どの 程度まで 値 その 
ものが 信用で きる か， 現時点で 問題が あるが， 図に 示されて いるよう な 小さ 
い レイノルズ 数 範囲では， （i) 抗力 係数が 充分 大きく， かつ 図では 判らな 
いが， (ii) 揚力 係数は 迎角 に対して 非線形で， 従って 同じ 迎角 でも， その 
角度に 持って行った 過去の 履歴で 値が 異なる， つまり いわゆる “ ヒス タリー 
サス” が あったり， そして さらに （iii) 揚力の 増しと 共に 抗力 係数が 急激に 
増える。 図 1.2-2 と 比較 すれば 判る ように， 最小 抗力 など 明らかに 1 桁は 違っ 
ている。 これは 一つは レイノルズ 数が 図 1.2-2 の 場合， 三 106 であるのに 対 


〇  〇  〇 
J 


0 • 
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0.4 


0.  04  0.  08 


0. 12  0. 16 
抗力 係数， Cd 


0.20 


図 丨.6-3 低 レイノルズ 数に おける 3 次元 揚抗 曲線 （Pope  A.  &  Harper  J.  J.  :  Low- 
Speed  Wind  Tunnel  Testing,  John  Wiley  &  Sons,  Inc.,  New  York,  1966) 

Re=  (3 •〇〜 4. 5)  X10'  アスペクト 比 屑 =6 


し， 図 1.6-2 は i^  =  102 〜 104 と 小さい こと， もう 一つには， 翼 型が 前者の 流 線 
形に 対して， 後者は 後述のように， 非 流線形で ある こと も 関与して いる。 

ただし， 図 1 .6-3 に 示されて いるよう に， 低 レイノルズ 数 ル = (3.0 〜 4. 5) 
X104 で アスペクト 比ボ =  6 の 翼に ついて， 5 種の 翼 型の 比較を 見る と， 前 縁 
が 丸味の ある 普通の 流線形 翼 型より， 前 縁に 粗 さを 与えたり， 針金を 置いた 
りして 流れを 乱した 翼 型 や， 前 縁を 尖らせて， 流れを 一旦 剝 離させた 翼 型の 
方が， 高い 揚抗比の 得られる ことが 判る。 つまり， 低 レイノルズ 数 域では， 
流れが 前 縁で 乱される と， “ 等価 レイノルズ 数” が 高く なった 効果が あるよう 
に 思える。 さらに， 図 1.6-4 に 示されて いるよう に， ⑷ ある 程度の 粗 さの， ⑹ 
翼 幅 方向の 配置が， ⑷ 流れを 乱して 層流剝 離を 抑え， ⑹ 最大 揚力 係数を も 増 
加させる。 模型 航空機の 製作 •設計に 当たって， これ 等の ことを 知っている 
ことは 大事で ある。 


1.  〇. 

J 
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レイノ ル ズ 数， 尺ビ 

(d) 最大 揚力 係数 

図 1.6-4 翼 面 上に スパン 方向に 糸を 張って 作った 粗 さの 最大 揚力 係数に 及ぼす 効果 
(Pressnell  M.  :  Winning  Wings,  Aeromodeller,  Sept.  1987,  pp492-495) 
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(a) クラーク Y 
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図丨 .6-5 模型飛行機に 使われる 翼 型の 2 次元 特性 
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(c)  NACA  6512 

屑 =  8 

/?e  =  6l,  700 
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(d) グラン ト X8 
/R  =  8 

/?e  =  6l,  700 
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(資料は 萱場 達郎： やさしい 模型飛行機 ガイド， 誠 文 堂 新 光 社， 1980 より） 
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前翅 


II 

後翅 


(b) ト ンボ 


(c) カエデ 


図 丨.6-6 生物の 翼の 形状 


模型 競技 機に 良く 使われる 翼 型の 2 次元 特性を 図 1.6-5 に 示した。 

生物の 翼 

レイノルズ 数の 差， すなわち 大きさの 差の 影響は， 生物の 翼の 形状に 最も 
良く 見られる。 図 1.6-6 に 示されて いるよう に， ⑷ 鳥の 翼 断面すな わち 翼 型は 
いわゆる 流線形で， 我々 が 見なれ ている 航空機の 翼 型と 比べて 薄い 点を 除け 
ば それほど 変わらない。 しかし， 一般に 鳥よりは 小さい ⑸ 昆虫 や ⑷ 翅果の 翼 
型は， 流線形で はなく， 前 縁が ぎざぎざで あったり， 凹凸に 富んだり， 薄く 
て 尖って いたりす る。 おかげで 彼等の 翼は， 滑らかな 単なる 平板より 高性能 
である。 彼等 生物は， 自身 知って か 知らず か， それぞれ 自分に 適した 翼の 形 
状を 選んで いるよう である。 
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本章では， 固定 翼を 備えた 無 動力 機の グライダー および 動力 機の 飛行機の 
“ 自由 飛行 型 模型 機” について 力学的 特徴を 述べる。 固定 翼 機は， その 発達 
の 過程に おいて， 常に 生物の 鳥 や 昆虫が 参照され た。 それ 等 生物の 形態 や 生 
態と 関連 づけ ながら， 飛行の 性能と 安定性 について 述べる。 

“ 操縦 型 模型 機” は， “ ライ ン •コン ト ロー ル 型” および “ ラジオ •コント 
ロール 型” とも， 性能 や 安定に ついては 本質的に 自由 飛行 型 模型 機と 同じ 特 
徴を 持つ。 しかし 操舵 装置を 有する ので， その 操縦 性に ついては 詳しく述べ 
る こ とに する。 

§2.1 手 投げ グライダー 

紙 飛行機 

誰でも， おそらく 男の子なら， 子供の 頃に 紙 （一般に 千代紙 や 折込み 広告 
の 紙） を 折って 紙 飛行機を 飛ばした 経験が あろう。 筆者が 子供の 頃 作って 飛 
ばした のが， 図 2. 1-1 および 表 2. 1-1 に 示される ⑷ イカ， （b)5 角， （c) ツバ メ等 
である。 

(a) の イカは， 形が ユニークな 充分に 縦長の 3 角 翼 機で あるた めに， 重心が 
多少 前後に ずれても， 非常に 広い 迎角 範囲に わたって 極めて 飛行が 安定で あ 
る。 その上， 重量の 割に 翼面積 も 大きく， 従って 飛行 速度が おそく， 沈下 率 
も 小さい ので， 幼い 子供達に， 先ず 飛ばす ことの 面白さを 味わっても らうの 
に 最適で ある。 

⑹の 5 角 も 作り 方が 簡単な 上に， これ も 大きい 後退 角の 5 角 形の 機体な の 
で， 先ず 普通に 折った だけで も， 良く 飛ぶ 機体で ある。 

これに 対して， ⑷ の ツバ メ は， ちょっと 作り方に 工夫が いる 上に， 横長の 
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台形 翼 機な ので， よほどき ちんと 紙を 折って 行かない と 調節が 難 かしい。 鋏 
を 使って， 尾翼を うま く 切って 少し 上下に 折って やる と 尾翼が しっかり して， 
安定な 飛行に 近づく。 翼 面 荷重が 大きい ので 速度 も 速く， 図の ような 持ち 方 
で， 指に 揷み 込んで 思い切り 投げ上げる ことができる。 面積の 割に 大きい 翼 


表 2 .卜 I 折紙 飛行機 

(B  5 の 原稿用紙 または コピー 用紙で 折った 場合) 


項目 

記号 

単位 

(a) イカ 

⑹ 5 角 

(c) ツバ メ 

翼  幅 

b 

cm 

10.0 

10.0 

18.0 

全  長 

H 

m 

20.0 

18.5 

10.0 

翼面積 

S 

cm2 

192.3 

136.7 

82.8 

ア スぺク ト比 

— 

0.52 

0.73 

3.9 

質  量 

m 

g 

3.5 

3.5 

3.0 

翼 面 荷重 

W  IS 

N/m2 

(=g/dm2) 

1.78 

2.51 

3.55 
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⑴ 第 10 回 木 村 杯 優勝 機 

(製作： 葉 阪豊） 
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折紙 機 


競技 用 


^〇8  ?  2 

〇°3 1°〇 


図 2 .卜 3 

紙 飛行機の アスペクト 
比と 翼 面 荷重 

(図 中の 記号は 表 2.1- 
1 に， また 番号は 表 2.1 
-2 に 対応 している） 


•  *b 

a  j  _ | _ 

0  5  10 

翼 面 荷重， W/S  N/m*=  g/dm* 

幅の （アスペクト 比の 大きい） 機体は， それ こそ ツバ メ のように 飛んで， 爽 
快な 気分が 味わえる。 子供 も 高学年 か， むしろ 大人が 楽しめる 機体で ある。 

競技 用の 紙 飛行機の 例が， 図 2. 1-2 と 表 2. 1-2 に 示されて いる。 紙 飛行機は， 
設計 • 製作が 次 節で 述べる 模型飛行機に 比べて， はるかに 自由で かつ 容易な 
ので， 極めて 個人 色の 強い， 独特な 形態が 生まれる。 競争心と 共に， 創作 意 
欲 も 満足 させて く れる ことが， その 普及に 関係して いるので あろう。 

紙 飛行機の 飛行 速度は 2 〜 3  m/s 程度な ので， レイ ノル ズ 数は， ル ニ 1〇4 以 
下と 小さい。 前節に も 述べた ように， そのような 低 レイノルズ 数では， 翼 型 
は 流線形で ない 方が 望ましい。 従って， 紙 飛行機の ような 大きさと 速さの 機 
体は， 折り紙を 折った 時 も， ケント紙 等の 厚紙から 切り取った 時 も， 前 縁を 
丸める 等の 細工を する 必要は ない。 むしろ 銳く 尖らせた 方が 良い こと も ある。 

薄い 和紙で 折った 紙 飛行機は， 翼 面 荷重が lN/m2 以下と 小さく なる ので， 
沈下 率は 0.3m/s 以下で ある。 これは ちょう ど 綿毛の 落下傘を 持った タン ポポ 
の 実と 同じ 程度で， ちょっと した 上昇気流 でも 舞い上がって 見えな く なる。 

図 2 . 1-3 に， 各種の 紙 飛行機の 機体の ア スぺク ト 比と 翼 面 荷重と が 示さ れて 
いる。 競技 用の 機体の 滑空 比は 5 を 越え， 沈下 率は 0.5m/s 以下な ので， 充分 
飛行を 楽しめる。 手で 投げた 紙 飛行機が， 風に 乗って ぐんぐん 上昇して， 青 
空に 吸い込まれて 行く と， 背條 がぞく ぞくとして 来る のは， 子供 ばかりでは 
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あるまい。 

国際 紙 飛行機 大会 

1967 年に， アメリカの ニューヨーク （大西洋 地区） と サンフランシスコ （太 
平洋 地区） で， サイエンティフィック •アメリカン 誌 主催の 第 1 回国 際 紙 飛 
行 機 競技 大会が 開かれ， 28 ヶ 国から 11，851 機が 参加した。 日本から も 多くの 
機体が 出場し， 上位を 独占した。 図 2 .卜 2 ⑷は 滞空時間 部門で 優勝した （15 秒） 
二宮 康明 機で ある。 なお 二宮は 距離 部門で も 45m を 飛ばして 1 位に なり， ま 
た 高等 飛行 部門では 中 村栄志 機が 優勝した。 

第 2 回の 大会は， それから 何と 18 年後の 1985 年に ア メリ カの シア ト ルで， 
国立 スミ ソニア ン 航空 宇宙 博物館 や サイエンス 85 等が 主催者と なって 開かれ 
た。 世界 20 ヶ 国から 約 5,000 機が 集まり， 日本から も 343 機が 出場した。 滞空 
競技の プロ 部門 （プロとは 航空 工学 関連 教師， 大学院 生， および 航空 産業 従 
事の エンジニアと デザイナーで， ノンプロは それ 以外の こと。 他に 14 歳 以下 
の ジュニア 部門 も ある） では， 図 2. l-2(b) の 吉田辰 男 機が 優勝 （16. 06 秒， 前回 
は 2 位の 14. 5 秒)， ノンプロ 部門では， 図 2. l-2(c) の 石 井芳治 機が 優勝 (9. 80 秒)， 
曲技 飛行では プロ 部門で 図 2. l-2(d) の 吉田辰 男 機が 親子 飛行で， そして ノン プ 
口 部門では 図 2. 1-2 ⑷の石 井芳治 機が 見事な 宙返りで 優勝した。 日本 勢の 圧勝 
は， 多分 古来から 折り紙で 鍛えられた 庶民の 水準の 高さに よる ものであろう。 
ただし 規定で， 飛行は 自分自身で 飛ばす ことができず， ボランティアの 代理 
人に よる ものであった。 各自 自身で やれば， 通常 何れも 20 秒 代は 飛んで いた 
機体な ので ある。 図 2. 1-2(0 は， 日本に おける 第 10 回 木 村 杯 1 位の 葉阪豊 機で， 
紙 飛行機では 珍ら しい “ カナー ド” （“先 尾翼 機”） の 美しい 機体で ある。 

上の 2 回の 国際 大会 および 日本国内の 大会を 通じて， と も すれば 子供の お 
遊びと 思われて いた 紙 飛行機が 脚光を 浴びる ことになる。 その後， 素晴らし 
い 自由 奔放な， それでいて 良く 飛ぶ デザインの 各種 機体が， アイディアに 満 
ちた 柔 かい 頭脳の 人々 から， 続々 と 生まれて いる。 二宮 康 明の 紙 飛行機 型紙 
キット （エージ ー社） は， 日本の みならず 今や 全世界で 販売され ている。 

なお 第 3 回の 大会は ス ペイ ンの サラ ゴサで 1989 年 10 月 に 開催され た。 詳細 
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図 2. 卜4 

バル サ材の 切 出 し 方 


は 不明で あるが， 参加国 も 参加者 も 極めて 少なかった ことおよ び， 日本人が 
やはり 上位を 占めて いる こと （デザインの 部で コ ミナト ヒロシ， 滞空の 部で 
飯 島 実が 優勝） が 伝わって 来て いる。 


バル サ材 


南米の メキシコ 南部から ペルー にかけ て 産す る 軽量の 割に 強度の ある 材木 
の “ バル サ” が ある。 通常 ソフト （軟 村)， ミディアム （中庸 村)， および ハ 
ー ド （硬 村） の 3 種に 分けられ， 一般に 板材 として 市販され ている。 板材に 
は， 図 2. 1-4 に 示されて いるよう に， その 材料の 取り 方に， 次の 3 種が ある： 
⑷ “征 目’’ （“ クォーター •グレ イン”）， ⑸ “ タン ジェン ト •カット”， ⑷ “ラ 
ン ダム •カット”。 征 目は 年輪が 平行な 線 （木目） として 表れ， 大事な 強度 部 
材に 使われる。 ただし 薄い と 木目に 沿って 割れ易い。 

その バル サ材 （比重 0.0 7) を 使った 手 投げ グライダーの 例， スーパー スイ 
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図 2 .卜 5 

(a) ス ー パ ー スイ ー プ機 
完成 図 

(Wittman  R . ;  Supersweep, 
American  Aircraft  Modeler, 
Sept.  1974) 


図 2 .卜 5  (b) スーパー スイー プ 機の 型 取り 
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ープ 22 と 24 を 図 2. 1-5 に， そして その 型式 24 の 諸元を 表 2. 1-2 に 示して ある。 
同 機は， 1973 年 2 月に ロン •ウィット マン (Ron  Wittman) により， 滞空 1 
分 30 秒の 記録を 出して いる。 特色は， 前 縁の 尖った 翼 型， 緩い 前 縁 後退 角で 
高い アス ぺク ト 比 (盧 =  7.8) の 先細 翼， 翼 端に 向かっての 薄 翼と 捩り 下げ， 
にめ る。 

パルサ 機の 手 投げ 時の 初速は， 定常 滑空 時の 数倍， 36m/s 三 130km/h にもな 
る。 この 高速 時に， 宙返りを させても 良い が， 高度 低下を 来たさない 飛行に 
なる ように， 主翼は 高速で 撓 んで迎 角を 減らす。 このため， 翼 端の 厚みは“ フ 
ラッ ター” （空気 力， 慣性 力 および 弾性 力が 影響した 捩れと 曲げの 連 成 振動 現 
象） を 起こさない 限界まで 薄く し， 翼の 重心を 前 縁 近くに 持って来る ように 
削る。 

通常， “ 自由 飛行” （“FF”） の 手 投げ 機は， 右手で 投げる 場合， 右に 傾けて 
発進させる。 初めは 右 旋回しながら 高度を とり， 降下に 入る 頃は， 左 旋回で 
滑空す るよう に 機体は わざと 非対称に 作られて いるの が 普通で ある。 

最近“ 無線操縦” （“RC”） の 手 投げ グライダーが 見られる ようになった。 自 
由 飛行 型 機と 違って， 昇降舵 や 方向舵が 操縦で きる ので， 投げ上げが 楽に な 
ると 共に， 上昇気流の “サー マル” を 捕えての 滑空 性能が 向上した。 

§2.2 模型飛行機 

模型 航空機は 表 2. 2-1 のよう に 分類され る。 （ ） 内の 記号は“ 国際 航空 連盟” 
(“FAI”） の 規定の カテゴリーを 示して いる。 

自由 飛行 型 機 

自 由 飛行 型の 機体に つい ての FAI 規則 を 表 2 . 2-2 に 示す。 元 もと 自 由 飛行 型 
の 機体は， その 目標が 滞空時間の 長さに ある。 このため 機体は， 急速 上昇に 
次いで， 緩やかな 水平飛行を 経て 滞空 飛行に 入る ように 設計され る。 機体は 
軽量で あり， 縦の 安定の ために 通常 高 翼 型式で， 水平尾翼の 面積 も 大きく， 
主翼 面積の 約 30% 近く も 占める。 次 節で 述べる ように， 高 翼の 上に， さらに 
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表 2 .2-2 自由 飛行 型 機の F  A 丨 規則 


級  別 

F  1  A 

F  1  B 

F  1  C 

F  1  D 

機  種 

滑空機 

ゴム 機 

エンジン 機 

室内 機 

翼面積 (dm2  =  10-2m*) 

32 〜 34 

17 〜 19 

制限な し 

スパン 650mm 

最少 重量 （g=10_3kg) 

410 

190* 

300 g/cnf 

以下 

1 g 以上* 

翼 面 荷重 

(g/dm2  =  10_1kgf/m2 
最  大 

= 1  N/m») 

50 

50 

50 

制限な し 

最  小 

— 

— 

20 

— 

動  力 

曳航 索 長さ 50 

40  g 以下 

2.50 tf 以下 m 

制限な し 

飛行 回数 

m 以下 

7 

7 

7 

6 

制限な し 

飛行時間 制限 （秒） 

180 

180 1R  のみ 210 

180 1R  のみ 240 

使用 機体 数 

3 

3 

3 

制限な し 

飛行時間 合計 回数 

7 

7 

7 

2 

幸 動力 用 ゴムを 除く  （F 1 B の ゴムは 40S 以下)。 "エンジン 気筒 容積 


横 安定の ために 翼 端を 上方に 反らせる 上 反 角が 採用され る こ とも ある。 大き 
い上反 角に 対しては 大きい 垂直 尾翼が 必要で， 通常 その 面積は 主翼 面積の 15 
% ほどに 作られる。 図 2 . 2-1 に 代表的な 機体の 例を， また それ らの 主要諸元を 
表 2. 2-3 に 示す。 実 機と 比較して， 全体と しての 特色を まとめる と， （ i  ) 前部 
が 重く， 重心 （CG) 従って 主翼が 充分 前方に ある， （ii) 尾翼の 面積と 重心 か 
らの 距離との 積が 大きい （後述)， （iii) 主翼 翼 端の 上方への 反り， “上反 角”， 
が 大きい。 

図 2. 2-2 は， 模型飛行機を 愛し， その 科学的 解明と 普及に 努力され た （故） 
中 井 映 一の 作っ た 質量に 対する ⑷ 飛行 レイノ ルズ 数と ⑻ 翼 面 荷重の 統計 値の 
表示で ある。 

多く の 模型 機の レイ ルズ 数は 三 104 〜 1〇5 にある ので， 前述の よう に 粘性の 
効果が 微妙に 表れて は 来る が， 翼 型は 流線形で 良い。 しかし 小型の 模型で ル 
<104 と なると， 前節に も 述べた ように， 流線形で ない 前 縁の 尖っ た 翼 型と か， 
わざと 前 縁に 粗 さ をつ けて 等価 レイ ノル ズ 数を 上げた 翼 型が 有効に 使える よ 
うになる こと も 理解され よう。 実際に， _ 由 飛行 型の 機体に 用いられた 翼 型 
の 外形と 構造を 図 2. 2-3 に 示す。 また これに 近い 良く 知られた 翼 型の 座標を， 
図 1.6-5 に加えて， 表 2. 2-4 に 示す。 
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表 2. 2-3 自由 飛行 型 機の 要目 


項 目 

S 級 
機 名 

単位 

F  1  A 

AH -25 

FIB 

ESPADA80/1 

F  1  C 

BE -35 

室内 機 

Star  walker 

スパン 

mm 

2,094 

1，742 

2,000 

930 

全  長 

mm 

1，040 

1，210 

1，280 

788 

空 力 平均 翼 弦 

mm 

146.5 

99.0 

153.4 

196.3 

主翼 面積 

29.41 

16.30 

31.49 

17.68 

ア スぺク ト比 

— 

14.91 

18.61 

12.70 

4.89 

水平尾翼 面積 

dm* 

4.5 

2.98 

6.12 

7.48 

垂直 尾翼 面積 

dm: 

0.40 

1.02 

0.98 

翼 面 荷重 

g/dirf^N/m1 

14.28 

14.4 

24.64 

0.156 

重心 位置 

% 

57 

73 

58 

72.5 

主翼 取 付 角 

度 

3 

1 

2.5 

水平尾翼 取 付 角 

度 

0 

0 

-0.5 

前 モー メ ント. 

アーム 

mm 

175.5 

300 

222.0 

236.2 

後モ ー メント • 

アーム 

mm 

797.0 

848.2 

848.3 

394.8 

プロペラ， エンジン 

直  径 

mm 

178 

665 

ピッチ 

mm 

80 

1.143 

名  称 

Rossi  15 

行程 容積 

cc 

2.5 

動力 用 ゴム 
質  量 

g 

40 

1.42 

主  翼 

g 

225 

0.47 

水平尾翼 

g 

29.5 

0.87 

全 質量 

g 

(420) 

(235) 

776 

1.34 

全長/スパン 

0.497 

0.695 

0.640 

0.847 

ブロ ペラ ヒ 直ん  チ 

0.449 

1.719 

水平尾翼 面積 

0.153 

0.183 

0.192 

0.423 

主翼 面積 

水平尾翼 容積 

0.832 

1.566 

1.057 

0.850 

馬力 荷重の 才- 

- ダー 

N/HP 

101 

101 〜 102 

101 

103 〜 104 

括弧 内の 数値は 中 井の 推定 値。  ldnf  =  10— lg/dm:  =  10— lkgf/m* 三 1 N/m2 

(中 井 映 一： 模型飛行機， 日本航空 宇宙学 会 誌， 33 卷 375 号， 1985， pp205~214) 
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10- 

(b)  ^udjioj  m,  »»/  〇 

図 2. 2-2 模型飛行機の レイノルズ 数と 翼 面 荷重 （中 井 映 一， 1985) 
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(a)  AH-25 


(b)  Espada  80/1 


(c)  BE-35 


図 2. 2-3 

模型飛行機の 翼 型 構造 


模型 機の 揚抗 曲線 

図 2 . 2-4 およ び 表 2 . 2-5 に 風洞 試験 結果の 判って いる 模型 機 3 種を 示した。 

そ れ 等の 揚抗 曲線は 図 2 . 2-5 に 与え られ る。 翼の みの 場合 と 異なり， 胴体 や 尾 
翼， さらに 脚 や プロペラ も 加わる こと も あって， 最小 抗力 係数は 大きく， 図 
の 右方へ ずれる。 風洞 試験は， 一般に 模型の 剛性が 充分で ない ことおよ び 秤 
量が 小さ いこと から， どこ ま で 値が 信用 できる かちよ っと 問題では あるが， 
レイノルズ 数の 低い （价 三 1〇4) ライ ト プレーンが 非 流線型 断面の 主翼で も 意 
外と 性能が 良い こと は 確かで ある。 ゴムが 胴体 内に 内蔵され ている ゴム 動力 
機は， レイノルズ 数が ル 三 105 なので， まだ 粘性の 影響が 残って いる。 そこで， 
例えば 翼 前 縁に 若 千の 粗 さを 与える と， 等価 的に レイ ノル ズ 数が 増した こと 
になり， “ 層流剝 離” が 消えて ある 範囲の 迎角 で抗力 係数が 減ったり， 剝 離が 
遅れて 最大 揚力 係数が 増 したりす る。 

形態の 平滑な 滑空機は， 揚抗 曲線が 2 次元 曲線に 近い 形で あるのに 対して， 
突起 物の 多い ゴム 動力 機は， 最小 抗力 係数 CD() が 大きい 上に， 揚抗 曲線が 2 次 
曲 線 か ら 著しく ずれて いる。 従って， 最大 揚抗比 を 与える 揚力 係数 Cl,  {L/D)max 
や 最小 沈下 率を 与える 揚力 係数 CL,|wLin が， 資料 1.3-2 で 与えられる 式 （1.3-7 
〜 10) とは 違って 来る ので， CL/CD および Cl3VCd を 実験 結果から 作って そ 
の 最大値を 求めな く てはいけ ない。 
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表 2 .2-4 模型 機に 使われる 翼 型の 座標 例 


NACA  0009 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

0 

1.42 

1.96 

2.66 

3.15 

3.51 

4.01 

4.30 

4.45 

4.50 

4.35 

3.97 

3.42 

2.74 

1.97 

1.08 

0.60 

0.09 

下 面 

0 

-1.42 

-1.96 

-2.66 

-3.15 

-3.51 

-4.01 

-4.30 

-4.45 

-4.50 

-4.35 

-3.97 

-3.42 

-2.74 

-1.97 

-1.08 

-0.60 

0.09 

NACA  6406 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

0 

1.45 

2.16 

3.32 

4.24 

5.06 

6.39 

7.42 

8.16 

8.64 

8.90 

8.40 

7.64 

6.35 

4.66 

2.58 

- 

0.06 

下 面 

0 

-0.52 

-0.55 

-0.36 

-0.06 

0.28 

0.97 

1.61 

2.16 

2.64 

3.10 

3.14 

3.06 

2.66 

2.02 

1.11 

- 

0.06 

NACA  6409 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

0.00 

2.06 

2.96 

4.30 

5.42 

6.31 

7.78 

8.88 

10.13 

10.35 

9.81 

8.78 

7.28 

5.34 

2.95 

1.57 

0.00 

下 面 

0.00 

-0.88 

-1.11 

-1.18 

-1.08 

-0.88 

-0.36 

0.17 

- 

1.12 

1.65 

1.86 

1.92 

1.76 

1.36 

0.74 

0.35 

0.00 

MVA  301 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

4.30 

■ 

8.30 

9.90 

12.00 

13.40 

14.20 

14.70 

14.90 

14.70 

13.90 

12.50 

10.80 

8.60 

6.20 

- 

3.50 

下 面 

4.30 

一 

3.10 

3.30 

- 

3.70 

4.20 

4.60 

4.90 

5.20 

5.40 

5.30 

5.20 

4.90 

4.30 

3.80 

- 

3.20 

翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

4.50 

- 

7.10 

8.40 

— 

10.10 

11.20 

11.90 

12.30 

12.50 

12.50 

12.00 

11.10 

9.70 

7.90 

5.80 

- 

3.70 

下 面 

4.50 

- 

3.70 

4.10 

- 

5.10 

5.90 

6.30 

6.70 

7.10 

7.10 

6.70 

6.10 

5.50 

4.80 

4.00 

- 

3.50 

ベネ デック B  8356b 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

1.10 

- 

4.20 

5.80 

- 

8.00 

9.20 

10.00 

10.30 

10.40 

9.90 

8.90 

7.50 

5.90 

4.20 

2.30 

- 

0.30 

下 面 

1.10 

- 

0.00 

0.10 

- 

0.50 

1.20 

1.90 

2.40 

2.70 

3.10 

3.00 

2.70 

2.20 

1.60 

0.90 

0.00 

ベネ デック B  6356b 


翼 弦％ 

0 

1.25 

2.5 

5 

7.5 

10 

15 

20 

25 

30 

40 

50 

60 

70 

80 

90 

95 

100 

上面 

0.70 

2.18 

3.10 

4.60 

5.65 

6.50 

7.80 

8.60 

9.00 

9.20 

9.00 

8.20 

7.10 

5.80 

4.10 

2.20 

- 

0.20 

下 面 

0.70 

0.03 

0.20 

0.40 

0.78 

1.10 

1.90 

2.50 

2.90 

3.30 

3.60 

3.70 

3.50 

3.00 

2.20 

1.20 

- 

0.00 

(萱場 達郎： やさしい 模型飛行機 ガイド， 誠 文 堂 新 光 社， 1980) 
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表 2. 2-5 風洞 試験 用例 題 機 


項 目 

記号 

単位 

木 村 

A- 1  * 

(ゴム 動力 機） 

村 上 

GB 

(グライダー） 

中 井 

NAKA  I 

(ゴム 動力 機） 

全  幅 

b 

cm 

63.7 

120 

71.0 

全  長 

i 

cm 

45.0 

67.5 

71.5 

全  高 

h 

cm 

- 

16.0 

24.8 

翼面積 

S 

cm* 

559 

1200 

811 

ア スぺク ト 比 

M 

一 

7.3 

12 

6.2 

質  量 

m 

kg 

0.0240 

0.134 

0.125 

翼 面 •荷重 

W/S 

N/m* 

4.21 

10.6 

15.1 

プロペラ 直径 

2R 

cm 

22.0 

— 

24.8 

風洞 試験から 

最大 揚抗比 
(L/Dmax) 

5.6 

9.8 

7.5 

予想され る 性 
能 

その 時の 揚力 
係  数 

1.05 

0.6 

0.85 

しし {L/D)  max 

*A-1 のみが， ヒゴの 前後 縁に 和紙を 貼った だけの， 翼 型を していない 翼で ある。 
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尾翼 容積 


模型 機は， 固有の 安定を 保持す るた めに， 尾翼 面積と 重心からの 距離との 
積 で 与 えられる 容積を， 主翼の 面積 と 翼 弦 または 翼 幅との 積 で 割った 無 次元 
の “ 尾翼 容積” が 大きい ことが 必要で ある。 実 機と 比べて 後方 重心 位置に な 
る ほど， 図 2. 2-6 に 見られる ように， 水平尾翼 容積が 大きい。 垂直 尾翼 容積は， 
上 反 角の 大きい 時に 大きく， そして 上 反 角が 小さい 時に 小さい 値に する。 上 
反 角が 大きい 割に 容積が 小さい と， 後述の “ダッ チ •口ー ル” に 入り 易い し， 
また. 

定” 


上 反 角が 小さい 割に 垂直 尾翼 容積が 大きい と， “ 螺旋 （スパイ ラル） 不安 
に 入って しまう。 
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図 2.2-6 
自由 飛行 型 機 
の 水平尾翼 容 
積 （中 井 映-， 
1985) 
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また 縦の 安定の 問題と して 次の よう な 場合が ある。 尾翼は 主翼の 吹 下し 下 
にある ので， 動力 機が プロペラの 推進力で 急上昇し ている 時， 通常 尾翼の 負 
の 揚力が 作る モ  ー メント で 機体が 釣合 っ ている。 プロペラの 回転が 止 まると， 
パワーが なくなる ので， 上昇は 下降に 移る が， これが 急激で 頭が がくん と 下 
がると， 主翼が 揚力を 失い， 途端に 吹 下しの 影響が 無くなって， 尾翼の 迎角 
が 増し， 頭 下げ モーメントは 急増す る。 このため， 頭を 下げての 突 込みは ま 
すます 深く なって 回復が 難 かしく なるとい う ことがある。 これを 防ぐ 一方 法 
として， プロペラ 推力 軸を 若干 下に 向ける “ ダウン •スラ スト” が ある。 つ 
ま り 推進力の ある 高速 時に 頭 下げの モーメント を プロペラで 作って おくと， 

そ れが無 く なった 後では そ の 分 頭上げ とな っ て 低速 時の 釣合いが 保てる ので 
ある。 


プロペラ 

プロペラは 回転しつつ 前進す る ことで 推力を 出す。 運動量 理論に よる 推力 
の 大きさと か， また プロペラの“ ピッチ” と 実際の 進行 距離との 間に 生ずる 
“ 滑り” について は， 第 3 章で 述べる。 ここでは 模型 機の プロペラの 設計. 
製作に 役立つ こ とに ついての み 扱う。 

図 2. 2-7 を 参照して， 半径 方向の 位置 r 二め: にある 翼 素の ピッチ 角 没と， 実 
際に 角速度 Q の 1 回転で 進む 距離 F  •  (27t/Cl) とを 1 つの 面に 展開して 見る。 
こ の 図では プロペラで 誘導され る 回転 方向の 流速 も， 下流に 向かう 吹 下し 流 
も 無視され て 画かれて いる。 半径 、， ら， および レに 対応す る 各 要素 A， B， 
C の迎 角は， 従って， それぞれ 戊 A 二〜一# A， ac=0c—ct>c で 与 
えられる （資料 2. 2-1 参照)。 通常， 翼 弦の 向く 距離の ピッチ， は 一定で なく， 
半径 位置で 異なる ので， 一般に JC  =  r/i?  =  3/4 点の 値で 代表す る。 

“ ピッチ 直径 比” は， ゴム 動力 機で/) AD  =  1.0 〜 1.6 程度， そして エンジン 
機 では/)/ Z)  =  0 . 4 〜 0 . 6 程度の 値が 多く 使われる。 図 2 . 2-8 に ピッチ 直径 比に 対 
する 翼 素の ピッ チ 角 没の 値が 示 されて いる。 

自由 飛行 型 模型 機には， ゴム 動力 機と エンジン 機の 2 つが ある。 前者は ゴ 
ムの 放出 エネルギー 率， すなわち パワーが 初めは 大きい が徐 々に 小さ く 変化 
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図 2. 2-7 

プロペラの ピ 
ツチと 滑り 


図 2. 2-8 
ピッチ 角と ピ 
ッチ 直径 比 


して ゆく ので， プロペラ 直径を 大きく し 低い 回転 数で 回す ことで， その エネ 
ルギ ーを あま り 一気に 吐き出させる ことなく， なるべく 徐 々に パワーを 引き 
出して ゆく ようにす る。 しかも エネルギーを 使い切った 時点で， 後述の よう 
に クラッチを 切り離し， プロペラを 自由 回転 （“ 空転”） にして 抗 力を 減らす 
か， 折り畳んで 抗 力を 無くし， 飛行機を グライダー のように 滑空させる。 エ 
ン ジン 機では， 高速 回転で 充分な パワーを 短時間 駆動す るので， プロペラの 
直径は 小さく なる。 

機体 形状で 見る と， 動力 用の ゴムが 胴体 内を 前後に 張られた ゴム 動力 機で 
は， 主翼より 前の 頭部が 長いのに 対して， エンジン 機では 質量の 集中した 頭 
部が 短 かく， また 直径の 小さい プロペラの おかげで， 脚 も 短くて 済む。 

プロペラの 設計は なかなか 大変で あるが， ゴム 動力 模型 機に 合った プロべ 
ラを 削り 出す には， 昔は “ マクスウェルの ブロック” が 便利に 使われた。 そ 
れは図 2. 2-9 に 示される よう に， 基本的には 半径 7? および 翼 端に おける 厚み/と 
弦 c とを 知って 翼 端の ピッチ 角沒 U  =  l) を 決める ブロ ッ クを 作り， それから 対 
角 線を 結ぶ 螺旋 面を 削って 行く ものである。 このうち， 半径 尺と 弦 c は， 機体 
と エンジンとの 関係で 選ばれる。 

プロペラが 出す 推力は， 後述す るよう に， 半径 允の 4 乗に 比例し， それに 必 
要な ト ルクは 半径 尺の 5 乗に 比例す る。 そして 何れも 回転 角速度 n の 2 乗に 比 


資料 2. 2-1 プロペラ 各 要素の 迎 角と ピッチとの 関係 

誘導 流を 無視した 時の ピッチ 角 沒， 直径の 二 2 尺， 角速度 a 流入 角 多 および 
迎角 a の 間の 関係は 次式で 与えられる： 

6  =  tan~l  (p/2nr)  =tan_1  {{p/D)/7tx}  j 

(j)  =tan_1 ( V /rCl)  =tan-1 { ( F/i?n)/x}|  (2.2-1) 

a  =  0~(f> 

ここに 力 AD は “ ピッチ 直径 比” そして V7 穴 D は “ 進行 率” である。 誘導 吹 
下し 流の 進 速度に 対する 割合が， ヘリ コプ ター の ローター ほど 大きく ない 
ので， 上 式では それが 無視され ている が， もしも それを 考慮す るので あれば， 
7 を v  +  は 誘導 速度） に 置き換えれば 良い。 
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図 2. 2-9 

マクスウェルの ブ ロック 


例す る。 また 吸収す る パワーは， 半径 及の 5 乗と 回転 角速度 n の 3 乗との 積に 
比例す る。 木村秀 政は， 模型 機に 相応しい プロペラを 簡単に 決める 方法を 提 
案して いる。 先ず 回転 速度と しては， 毎秒 15 回転の プロペラを 考え， 実用 最 
大ト ルクと プロペラ 直径/)  =  2况 との 関係を ピッチ 直径 比を パラメタ にして， 
図 2. 2-10 のように 与えた。 また ピッチ 直径 比は， 進 率 の 1.2 倍 程度 
に 選ぶ ことを すすめて いる。 さらに 弦 (：と 半径； との 比 c/ 及は， ゴム 動力 機で 
c I RH エンジン 機で c/ 尺 三 0.2 前後 あたりが 無難と している。 そこで 図 2. 
2-11 を 使って， 翼 端に おける ブロックの //c を 求める。 翼 型は， 例えばす でに 
表 2. 2-4 に 示されて いる クラーク Y を 使う と， 下 面が 平坦で 削り 出しは 楽で あ 


0  500  1000  1500  2000  2500 

ゴム の 最大 トルク， Qmax  8  *  cm 

図 2. 2- 10  プロペラ 直径と 最大 トルク 
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0.8「 


図 2.2-1 1 

プロペラの 削り 出し 
ブロ ックの 寸法 


図 2. 2-12 

ゴムの ト ルク 


捲 数， 衫 


と 捲 数 
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0  1.0  2.0 
ピッチ 直径 比，/) AD 

る 。 

ゴム 動力 機では， ゴムの トルク 変化に 対して， 最適な プロペラ •ピッチを 
どこに 合わせる かとい う 問題が あるので， プロペラは 自 分で 製作す るの も 楽 
しい。 ピッチ 直径 比の 異なる プロペラを 3 本 ほど 用意して 飛ばして 見て， そ 
の 中の どれ かを 選ぶ とい うこと になろう。 

ゴム 動力 

ゴムは， 1 本の ゴムの 断面 積 4 の 3/2 乗に 比例して， また ゴム 束の 場合は そ 
の條 数が々 本の 時 はん 4 の 3/2 乗に 比例して その トルク© が 増大す る。 ただし 実 

D» 


破 断 捲 数 


C 5 ； 


実用 最大 捲 数 


〇  〇  〇 
^ / li /cif Q ll 辄 
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用 最大 トルク Qmax はほぼ 断面 積 M に 比例す る （資料 2. 2-2 参照)。 さらに， 図 
2. 2-12 に 示される ように， 捲 数 n に対して も， w を 増す とト ルクが 強く なる が， 
その 関係は 一般に 非 線 型で 複雑で ある。 図の よう に 途中の 線 型 部分 (AB 間） 
がなる ベく 平坦で 長い ことが 望ま しい。 B 点を 越えて ゴムを 捲き 込む と， ゴム 
が 弛んだ 時， 元に 戻らな く なる ので B 点 以上に 捲かない ことが 重要で ある。 た 
だし 競技の 時は， それを 越えた 実用 最大 捲 数 W max ま で 捲 いた 時に 得られる 実 
用 最大 トルク Omax を 利用す る。 実用 最大 トルクは， 一般に 平均 トルク Q の 3 
〜 4 倍に もなる が， ゴム 束と しては この 比は なるべく 1 に 近い 方が 望ま しい。 
D 点まで 捲き 込んで 破 断が 起こる と， 先ず 機体を 壊す ことは 間違いない。 

ゴムの 最大 捲 数は， ゴムの 取扱い 方に よっても 若 千 異なる。 事前に 充分 洗 
浄 した 後に， 潤滑 液を 塗って， 埃が つかぬ よう 保持す る。 捲く 時は， 元の 長 
さの 3 〜 4 倍に 引き伸ばしてから， ワイン ダーで 捲き 始め， 捲き 終わった 最 


資料 2. 2 - 2 ゴムの 捲 数， パワー， トルクの 関係 

1 本の ゴムの 最大 捲 数 wmax は， ゴムの 長され こ 比例し， 断面 積 4 の 平方根に 
逆比例す る。 ゴムの 條 数が々 本の 時の 実用 最大 捲 数は， 従って， 

^max  =K£/yfkA  (2.2-2) 

で 与えられる。 比例 常数 尺の 値は， 入手した ゴムの 一部を 実験に 供す る こと 
で， 簡単に 求められる 。尺は 例えば 長さ € を mm で 表したら， 断面 積 A も mm2 で 表 
す こと で 無 次元の 一定 値と なり， 通常 尺 =  5 〜 9 の 範囲に ある。 

ゴム lg は 約 lkgf  •  m 三 10Nm  =  l0J の エネルギー E を 貯える ことができる。 
今 rg の ゴムを 捲いて， / 秒での 放出を 考える と， その 動力 （パワー） P は， ワ 
ット （W) または 馬力 （HP) で 表すと 次式で 与えられる： 

P=r 五 =  rxiOJ" 秒 =  10/W  =  0.0136rHP  (2.2-3) 

ただし これは 平均 的な 出力で， 初期の 出力は 通常 この 数倍に もなる。’ 

また rg の ゴムを w 回 捲いた 時の 平均 ト ルク〇 は， kgf.m または ニュートン 
•メ  ー トル (N  •  m) で 表すと 次式を 得る： 

Q  =  rE I2nn  —  r  - lkgf  -  ^/2nn 

= (1/2冗） （r/w)  kgf  •  m ミ (5/冗） （r/ «)N  •  rn  (2.2-4) 

最大 トルク Omax はこ の 平均 トルク の 数倍になる。 
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表 2. 2-6  ゴム 動力 機の 出力 推定 結果 


種 

g 

FIB 

旧 R 級 

CDH 

(クープ） 

ライト 
フ° レーン A 

FID 

全 

重 

量 

⑻ 

230 

165 

80 

25 

2.5 

ゴ 

ム 

重 

量 

(g) 

40 

60 

10 

10 

1.5 

モ 

一夕 

ー ラン 

(秒） 

30 

45 

20 

25 

2000 

平 

均 

出 

力 

(HP) 

0.018 

0.018 

0.0067 

0.0053 

0.00001 

最 

大 

出 

力 

(HP) 

0.142 

0.142 

0.053 

0.043 

0.00008 

平均 馬力 荷重 

(N/HP) 

130 

93 

120 

47 

25000 

最小 馬力 荷重 

(N/HP) 

16 

11.6 

15 

5.8 

3130 

(大村 和敏： ゴム 動力 雑 論， FF  WINGS,  1989) 


大捲 数の 時点で， 長さが 元の 長さに 戻る ように， ワイン ダーを 端末 点に 近付 
けて 行く のが 良い。 また 室内 機では， なるべく トルク ー定の 飛行が 望ましい 
ので， 最大 捲 数まで 捲き 込んで から 少し 戻して 使う こと も ある。 初めから 使 


用 捲 数まで 捲いた 時の ト ルク より， 巻き戻した 時の ト ルクの 方が 小さい ので 
全体が 平坦 となる。 
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表 2. 2-6 に ゴム 動力 機の 出力の 推定 結果が 与えられ ている。 ま た 図 2. 2-13 に 
は， プロペラ 直径/)  (  =  2及） と 々本の ゴムの 断面 積 M と の 関係の 目安を 与える 
萱 場達郎 の作っ た 統計 値が 示さ れ ている。 

室内 機 

ゴム 動力 機で も， 室内で 飛ばす ものを， 図 2. 2-14 に 示した。 この 手の 機体 
は 通常 30 分 前後の 滞空時間を 持つ。 小 パワーで 長く 飛ばせる ための 骨は， 軽 
量 化に よ る 低速 飛行で ある。 

軽量 化を 可能に している のは 材料で， 骨 組には 軽量 木材で ある パルサ （比 
重 0.05 〜 0.1 5)， 翼 や プロペラ 用の 膜 面には セル ローズ 系の マイ クロ  •フィ ル 
ム （厚さ 1 バ m 以下）， そして 張 線の ためには 細い タングステン 線 （直径 20/im 
前後） が 用いられる。 

FAI の 規定に よる F1D 級では， 表 2. 2-2 にも 示されて いるよう に， ゴム 動力 
を 除く 機体 重量が 1 円の アルミ 硬貨の 目方 1 g 以上で， 主翼の 翼 幅が 65cm 以下 
と 定められ ている。 

飛行を 左右す る 大き な 要因が 室内の 風。 何し ろ 翼 面 荷重が 野外 機に 比べて 
2 桁 低い ので， 飛行 速度が 下がって， 0.5m/s という 低い 値になる。 そこでち 
ょっ とした （例えば 人が 歩いた 程度の） 風で も 機体は 揺れる し， 室内の 気流 
は その 飛行に 微妙に 影響す る。 途中で 壁に 当たっても， 機体の 弾力で， ゆっ 
く り 弾ね 返りながら 向きを 変えて 行く のは 見て いて 楽しい。 競技会では 壁に 
直接 当たらぬ よ う 向きを 変える ための 風船が 用意され ている。 


図 2. 2-14 
室内 機 
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エン ジン 質量， m 

図 2. 2-15 模型 機 用 エンジンの 特性 


模型 機 用 エンジン 

模型 機 用 エンジンに 要求され る 特性は， 実 機 用 エンジン 同様に， 軽量 強 馬 
力で， 始動 •整備が 容易， 運動に 対して タフ， 低 振動， 低 騒音で ある こと 等 
である。 図 2.2-15 は エンジン 質量に 対する 排気量と 馬力の カタ ロ グ 値を 画い 
たもので ある。 
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図 2. 2-16 
電動 滑空機 

(設計： 吉岡嗣 貴) 


電動機 


電動 モーターと 蓄電池の 性能が 著しく 進歩す るに つれて， RC 電動機の 性能 
が 急上昇した。 F3E 機の モーター •グ ライ ダー のみの 第 1 回 世界選手権 大会が 
1986 年に ベルギーで， そして 第 2 回が 1988 年に 米国で 開催され た。 電動 モー 
ター. グ ライ ダーの 機体の 例が 図 2. 2-16 に， 第 2 回 大会 参加 機の 諸元が 表 2. 


シャフト 
1  —  1.  2mm 


逆 S 型 フック 
この 部分を 後ろから 見て 
逆 S 型に 曲げて おくと， 
振動が 少ない 

(a) 小型 機 用 

キー ロック 装置 


ゴム 受け ボ ビン 
大量の ゴムには 
絶対に 必要 

(b) 大型機 用 

キー ロック 機構 


0.3-0.  5mm 真ち ゆ う 板 
図の ように 斜めにす る。 ねじる 角 
度と 斜めの 角度は 10~20°。 ピッ 
チの 強い プロペラは 折り 畳んだ 時， 
胴体に 平らに な るよう にす る 
(C) 折り畳み 装置 


図 2 . 2- 1 7 空転 装置と 折り 畳み 装置の 基本的 な 機構 （萱場 達郎， 1980) 
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2-7 に 示されて いる。 この 競技は， 1 回の 飛行に 2 つの“ タスク” が 課せられ 
る。 すなわち ⑷ 距離は 3 分 間 以内 150m の コースを 滑空で 数多く 往復す る もの 
で， また ⑹ 滞空は 距離 タスクを 終了した 機が， 最大 高度 3m の “ ロー  •パス’’ 
飛行を 行った 後， 着陸す る ことなく， 直ちに 滞空 プラス 指定 地 精密 着陸を 5 
分で 行う ことで ある。 滞空 タスク 実施 中に モーターを 駆動す ると， その 時間 
分 減点の 対象 となる。 

プロペラ の 空転 装置と 折り 畳み 装置 

ゴム 動力 機で， 動力が 無くなった 時， 有害 抗力 となる プロペラを， 空転 さ 
せて 抗 力を 減らす か， 折り畳んで ほとんど 抗 力を 無くす ことができる。 図2 • 
2-17 に それ 等の 装置が 示されて いる。 プロペラを 空回りさせる “ キー •ロ ッ 
ク” 式と 呼ばれる ⑷ 小型 機 用と ⑹ 大型機 用の “ 空転 装置” では， 駆動 トルク 
が 無く なる と プロペラが 前進に よる 前からの 風で 自動 回転を する こと を 利用 
して ロックを 外す。 また ⑷ は 普通に 用いられる “ 折り畳み 装置’’ で， ゴムの 
M みで 張力が 減る と， スト ッ パーの 木ね じに 突起が 当たって プロペラの 回転 
が 止まる。 その 結果， それ ま で 遠心力で 開いて いた プロペラ が 空気 力に 負け 
て， 折り畳み ヒンジで 後方へ 折られる ものである。 

§2.3 固定 翼 機の 運動 

運動 能力 

飛行機， 特に アクロバットを する ような 練習機 や 戦闘機 等と 同様に， 模型 
機に も 極めて 高い 運動 性を 要求され る ものが ある。 その 運動 性とは 何かとい 
うと， 前後 および 上下の 加速 力， 上昇 力， および 旋回 能力であろう。 このう 
ち， 前方 加速 力と 上昇 力は， エンジンの 出す 推カ ア と， 機体の 抗 力のと の 差で 
与えられる “ 余剰 推力” （T  — D) が 物を いう。 

図 2. 3-1 に⑻ 定常 上昇 飛行の 場合と， ⑸ 非 定常 上昇 飛行の 場合の 固定 翼 機に 
働く 力の 関係を 示した。 図 および 資料 2. 3-1 に 見られる ように， ある 与えられ 
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遠心力/  重力， w 
mV”R  ▼径路 角，： k/ 


(b) 加速 飛行 


図 2 . 3- 1 飛行機の 対称 面 内の 力の 釣合 

(機体の ピッ チ 角® 三 径路 角 y を 仮定) 


(b) 一定 揚力 係数, CLmax 


た 質量 m の 機体に 対して， （ i  ) 余剰 推力が 大きい と 上昇 角 y は 大き くな り， ま 
た （ii) 上昇 角の 無い 時 （y  =  0) では， 揚力 L と 重力 VF との 差が， 上下の 加速 力 
の 元になる“ 求心力” を 作って， 速度 F, 半径 及の 宙返り 飛行へ 移行す る。 こ 
の 時 求心力と 釣合う のが， 円運動の 慣性 力で ある “ 遠心力”  mF2/i? である。 
ある 与えられた 求心力す なわち 揚カ ム または 荷重 倍数 w  =  L/W に対して， 
速度 K が 速ければ 宙返り の 半径/? は 大きく なる。一 方， ある 与えられた 揚力 係 
数， 例えば 最大 揚力 係数 CLmax に対しては， 図 2. 3-2 に 見られる ように， 速度 
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が 大きい 方が， 旋回 半径は 小さい。 

一方 径路 角 y が 一定 （y 本 〇) の 上昇 直線 飛行では， 前後 方向の 加速度は 余剰 推 
力を 重力で 割った “ 余剰 推力 率” （“SET”） が 大きい ほど 加速は 早い。 

次に 旋回 飛行を 考えて みよう。 図 2.3-3 または 資料 2. 3-2 の 結果から， 次の 
ことが 判る： （ i  ) 与えられた 飛行 速度 卩 に対して， 荷重 倍数 於 二 が 大き 
く とれる と バンク 角 $ は 大き くな り， 旋回 半径が 小さく なる， （ii) 与えられた 


資料 2 . 3-1 上昇 飛行 中の 力の 釣合い 

図 2. 3-1 ⑷に 示されて いるよう に， 定常 上昇 飛行 中の 航空機の 力の 釣合いは， 

T  —  D  =  W  siny 

(2.3-la) 

L=  W  cosy 

(2.3-lb) 

で 与えられる。 上 式の 比を 作る と， 

tan 尸 {T  —  D)/L 

(2.3-2) 

上 式から“ 余剰 推力” （ア ー気が大きいと， 径路 角 y が 大きくなる こと， ま 

たァ が 大き くなる と， 揚 カムは 小さく て 済む ことが 判る。 

一方， 図 2 . 3-1 ⑸に 示されて いる 加速 飛行では， 

T  —  D—  W  s\ny-\-mV 

(2.3-3a) 

L=  W  cosy  +  m  V2/ R 

(2.3-3b) 

上 式から， 余剰 推力が 重力 成分 Wsiny よ りさら に 大きい と， 

加速 飛行 

〇 となり， ま た 揚力 L が 重力 成分 Wcosy よ り 大きければ 求心力 L-  Wcosy が 

正と なり， 従って それが 遠心力 mF2/ 尺と 釣合う ことが 判る。 

水平飛行 （y  = 

0) の 時， 前後 方向の 加速度 および 上下 方向の 加速度を， 重力の 加速度ぎ で 割つ 

た 無 次元 量“ を 単位と して 表した 時， それぞれ 余剰 推力 率 SET および“ 荷 

重 倍数”  w と 呼んだ。 ここで 再び SET を 次式で 定義す る。 

SET=  V/g=(T-D)/W 

(2.3-4) 

n  =  l-^V2/Rg=L/W 

(2.3-5a) 

式 （2.3-5a) はさら に 

R=V2/g  {{L/W)-l}  ^=V2/{n-l)g 

(2.3-5b) 

と 書き直せる。 また 揚力 係数 CL を 使って， (%)/oKSCl から 

R  =1 /  {(Vz)  (pSCL/m)-(g/V2)} 

(2.3-6) 

とも 書ける。 これ 等の 関係を 画いた のが， 図 2. 3-2 である。 
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図 2. 3-3 定常 旋回 飛行 

荷重 倍数 W に対しては， 速度が おそい ほど 旋回 半径は 小さく なる， そして （iii) 
与えられた 揚力 係数， 例えば 最大 揚力 係数 CLmax では， 速度が 速い ほど 旋回 半 
径は 小さく なる。 

このように， 前後の 加速 性よ り 上下の 加速 性を 示す 荷重 倍数 打が 直接 旋回 性 
能に 影響を 与える が， 前後の 加速 性を 示す 余剰 推力 率 SET は， 実は 旋回 時に 
大きい CL=CLmax に 伴う 大きい 抗 力/) =(K2)pK2S{CDo+(CL2/；r/Re)} に 対 


資料 2. 3-2 旋回 飛行 中の 力の 釣合い 

図 2. 3-3 を 参照して， “横揺 角” （“ バンク 角”） 必 の 定常 水平 旋回 中の 力の 上 


下と 左右の 釣合いは， 

Lcosc/>  =  W  (2.3-7a) 

Lsir\(f,  =  m  V2/R  (2 . 3-7b) 

で 与えられる。 これから， 荷重 倍数; 2 を 使って 
4>  =  tan-1  (Rg/V2)  (2. 3-8a) 

V2/gtan(/)=  V2/gy/nz-l  (2.3_8b) 

を 得る。 さらに 揚力 係数 CL を 使う と （2.3-8b) は 次の よう に 書き換えられる： 
R  =  l/ {lA) pSC^/m}2—  (g/V2)2  (2.3-9) 

この 関係 式は， 同じ 水平 （y=0) 飛行の 状態で ある， 先の 宙返りの 式 (2.3- 


6) に 対応す る。 従って， 図 2.3-2(b) の 関係と 似た 形の ものが 得られる。 
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抗 して: T 二 Z) にす るのに 用いられて いるので ある。 その他， 運動 性能を 高める 
には， 荷重 倍数 w の 方向を 定める 回転 速度が 問題になる が， それに 勹 いては 後 
述 する。 

垂直 面 内の 運動 

定常 水平飛行 状態から， 何等かの 原因で 機体の 頭が 上がって 迎 角が 大きく 
なると， 機体は 主翼の 揚力が 増えて 若干 上昇す る。 しかし， 水平尾翼の 揚力 
も 増える ので， 重心からの 距離が 遠い 水平尾翼は， その 揚力 増加分 だけ 重心 
周りに 頭 下げの “ 復元 モーメント” すなわち 負の 方向の “縦揺 モーメント” 


図 2. 3-4 垂直 面 内の 運動 
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を 作る （主翼は 揚力 増分は 大きい が， 通常 重心 近くに あるので， モーメント 
への 貢献は 少ない）。 このため， 頭 下げの“ 縦 揺 運動” が 起こって， 揚力 も 減 
少し， 元の 定常状態に 戻ろうと する。 機体の 姿勢 や迎 角の 変化に 関わる 運動 
は， 素早く 変化し 減衰す るので“ 短 周期 モード” の 振動と 呼ばれる。 しかし 
初めの 頭上げ で， 一旦 上昇した 機体は， そのこと で 速度を 失い， それによ っ 
て 揚力が 減少して， 降下が 始まる。 それが 暫く 続く と， 重力で 速度が ついて 
来て， すなわち 高度 （位置） の エネ ルギ ー が 運動 エネ ルギ ー に 変わって， 再 
び 揚力が 増して また 上昇に 転ずる。 このよう な 重心 位置の 上下の 振動は 一般 
に ゆっくりし ていて， しかも 形態の 美しい 高性能の 機体 ほど 減衰が 悪く， 通 
常の ジュッ ト 機は 一般に 収斂し ない。 そして この 運動は， （非 線 型 空気 力の た 
めに） 長い 周期の “ リミット •サイ クル” に 入る。 こう いった 長 周期の 振動 


(b) 低翼 機  頭 下げ モーメント =Nr^TTjn 

尾翼の 効果 

図 2. 3-5 高 翼 機と 低翼 機の 復元 モーメントの 違い 
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を “長 周期 モード” または “フゴ イド • モード” の 運動と 呼ぶ。 この モード 
は， 特に 上昇 飛行 中に それが 生ずる と 発散し， 降下 飛行 中では 収斂に 向かう。 
図 2. 3-4 は， 垂直 面 内に おける これらの ⑷ 短 周期と ⑸長 周期の 運動の 特徴を 示 
した ものである。 ま た ⑷ には 特に 模型飛行機で 陥り 易い 運動の 典型的な 例が 
示されて いる。 この 運動は， 重心が 後方 過ぎる か， 尾翼の 取 付 角が 小さ 過ぎ 
て 釣合 迎 角が 大きい 時に 入る。 機体は 徐 々に 頭が 上がって， 上昇し， やがて 
頂上で 失速して 頭が 下がり， 降下 加速す る。 速度が ついて 来る と， 揚力が 増 
して 下に 凸の 径路を 画きつつ， やがて 上昇に 移る。 速度を 失いながら 上昇を 
続け， 再び 頂上に 達して 失速す る。 今度は 前より 烈しい 失速で， 頭を ガ クン 
と 下げて 降下 加速に 入る。 これを 数回 繰り返して やがては 墜落 するとい う も 
ので， 前記 リ ミット •サイ クルが 発散して ゆく 例で ある。 

なお 水平尾翼が 主翼の 前方に ある “先 尾翼 機” では 先 尾翼の 揚力が 負の 復 
元 モー メン トを 作る ので， 先 尾翼 機は 固有 安定性に 問題が 残る ものが ある。 

また 高 翼 機と 低翼 機と 比べる と， 高 翼 機の 方が 縦 安定が 強い。 それは 図 2. 
3-5 ⑷に 示される ように， 高 翼 機は 重心より 上方に 翼が あるので， 迎 角が 大き 
く なった 時に 翼に 働く 揚力の 翼 弦に， 平行な 接線 力が 前向きに 働いて， 頭 下 
げの 安定 モーメントを 作る からで ある。 これに 対して， 図 2.3-5(b) に 示される 
ように， 低翼 機では， 迎 角が 大きく なった 時， 重心の 下の 翼の 前向き 接線 力 
が 頭上げ となって 不安定 モーメント を 作る。 

水上 機は， 水し ぶきを 避ける ために， 高 翼を 採用す る。 従って 迎 角の 大き 
い 時の 復元力の 増加が 低翼 機より 大きい ので， 水平尾翼の 面積は， 一般に 低 
翼 機の それより いく ぶん 小さ 目に 作られて いる。 

垂直 面 外の 運動 

固定 翼 機が， 定常 水平飛行 状態から， 何等かの 原因で， 機体の 頭が， 例え 
ば 左に 振れる と， 垂直 尾翼の おかげで， 状態を 元に 戻そうと する 復元 モー メ 
ントが 発生す る。 これを “ 風見 安定” または “ 矢羽 安定” という。 この モー 
メント で 機体は 頭を 右に 振り， 少し 行き過ぎてから 今度は 再び 頭を 左に 振る 
という 振動と なる。 この 振動は， 通常， 主として 垂直 尾翼の おかげで 減衰す 
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図 2. 3-6 

横 滑 り 時の 空気 力 


る。 

一方， 機体が 何等かの 原因で， 例えば 右へ 倒れた 場合， どうなる かとい う 
と， そのままでは， これまでの ような 復元 モーメントは 発生し ない。 右 横に 
倒れた 機体は， 重力で 右へ 滑って 行く。 この 時， 図 2. 3-6 に 示されて いるよう 
に， 機体の 主翼の 両端が 上方に 上がって いるよう な “上反 角” が あると， こ 
の 滑り 運動で， 右翼の 揚力が 左翼の 揚力より 優って， 機体を 左へ 戻す 復元 モ 
ー メント が 発生す る。 こうして 左へ 機体が 戻ろうと する の だが， ここで 垂直 
尾翼の 面積が 主翼の 上 反 角の 大きさに 対して， （i) 充分 大きい 時と， （ii) 充 
分 小さい 時の 2 つの 極端な 場合で， その後の 運動が 異なって 来る。 

(i)  の 場合， 横滑りで 右から 風が 入って 来る ので， 機体は 風見 安定で 右へ 
向いて 行く。 このため 右 主翼の 揚力の 増しは 減らされ， 左 主翼の 揚力は 増し 
て， 先に 生じた 復元 モーメントは 打ち消され， かつ 機体が 右に 傾いた ままな 
ので， 揚力が 重力に 負けて， 図 2.3-7(a) に 示される ように， 機体は 右へ 回り 込 
みながら 降下して 行く。 この 運動を “ 螺旋 不安定 モード” という。 

(ii)  の 場合， 横滑りで 生ずる 風見 安定が 不充分で， 右へ 滑った まま， 機体 
の 横 揺 復元 モーメント で 今度は 左へ 傾きが 戻る。 そして この 動きは 行き過ぎ 
て， 余分に 左へ と 傾く と共に 左へ 滑って 行く。 ある 時点で 前と 同じように， 
ただし 今度は 右への 復元 モー メン トが 生ずる。 このよう にし 左右への 横滑り 
と， それに 伴い 機首を 左右に 振る “偏揺 運動” とが， 機体の 左右への 傾きを 
繰り返す “横揺 運動” と 連 成して， 図 2.3-7(b) に 示される ような “ダッ チ •口 
ー ル •モード” と 呼ぶ 振動と なる。 
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(I) 機体の 動きの 概観  （II) 方向舵の パルス 操縦に よる 応答 例 
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表 2. 3-1 固定 翼 機の 静 安定 

項 目 

概  要 

速度 安定 

速度が 増す と， 推力より 抗 力の 増しが 大きく， 減速す る。 

迎角 安定 

通常， 水平尾翼の おかげで， 迎 角が 増す と 頭 下げの 復元 モー メン 
卜が 発生して， 姿勢を 元へ 戻そうと する。 

方向 安定 

通常， 垂直 尾翼の おかげで， 横滑りす ると 滑った 方向に 機首が 向 
く （矢羽 安定)。 

横滑り 安定 

上 反 角 効果で 滑 りを 止める ことができる。 

表 2. 3-2 固定 翼 機の 動安定 

項 目 

概  要 

迎角 角速度 安定 

迎角 変化に 伴う 吹 下し 変化が 水平尾翼に 遅れて 及ぶ ので， 減 
衰 モーメント を 与える 0 

縦 揺 角速度 安定 

縦 揺 運動に 伴い 水平尾翼が 団扇 （うちわ） のように 煽 （あお） 
がれて 減衰 モーメント を 与える 0 

横 揺 角速度 安定 

横 揺 運動に 伴い 主翼が 煽がれて 減衰 モーメント を 与える。 

偏 揺 角速度 安定 

偏 揺 運動に 伴い 垂直 尾翼が 煽がれて 減衰 モーメント を 与える。 

実際の 機体は， 上の 両極端の 運動の 何れもが あま り 強く 表れない 程度に 上 
反 角と 垂直 尾翼 面積 との 関係を 適当に 定める。 以上は 直線 翼 で 話 を 進めて 来 
たが， それでは 後退 翼の 機体は どうか。 

後退 翼 機が， 何等かの 原因で 右へ 倒れた 場合， 右への 横滑りに 伴い 右翼が 
流れに 正 対する ので， 左への 復元 モー メン トは 直線 翼よ り 大きく 働く ことに 
なる。 従って 空 力 的な 上 反 角 効果が 強いので， 後退 角が 大きい 機体 ほど， そ 
の 幾何学 的 上 反 角は 小さく なって いる 表 2. 3-1 と- 2 に 固定 翼 機の “静 安定” 
と “ 動安定” の 特徴を まとめて 示した。 前者は 姿勢の 変化に 対する 復元 性に 
ついて， そして 後者は 変化の 速度に 対する 減衰の 程度に ついての 安定性の 目 
安で ある。 

操舵 応答 

図 2 . 3-8 に 通常の 形態の 飛行機の 操縦 用の 舵 とその 応答に 当たる 角 変化と を 
示した。 先ず “ 昇降舵” について 述べる。 “ 操縦桿” の 前後の 動きに 伴って， 
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垂直 安定板 


図 2. 3-8 
操舵 システム 
と 操舵 応答 


-水 平 安定板 
左 補助翼 


昇降舵の 後 縁の みが 上下に 折れ曲がる （または 水平尾翼 全体の 後 縁が 上下す 
る） という 舵で， 当然 下に 折れれば， 翼に 上に 凸の 反りが 付いて 揚力が 増し， 
上に 折れれば 下に 凸の 反り が 付いて 揚力が 減少す る。 その 舵の 効き を 示す“ 縦 
揺 モーメント” は， やはり 水平尾翼 容積が 大きい ほど 大きくなる。 

巡航 状態での 飛行 中， 上げ 舵を ゆっくり と 小さい 操舵 量で 行う と， 頭上げ 
の 運動が 生じて 迎 角が 増す。 しかし， 短 周期 振動 後の “ 釣合 迎 角” になって 
も， 推力 （または 動力） を 増さない 限り， 径路 角が 変わって 機体が 上昇して 
行く というよ うな ことには ならない。 逆に 小さい 下げ 舵では， 頭 下げの 運動 
が 生じ， 機体の 迎 角は 減って， 若干の 降下 加速 飛行と なる。 積極的な 径路 角 
の 変更には， 推力 または 動力 （パワー） の 入出力が 必要で ある。 

昇降舵の 動きに 対する 機体の 姿勢の 変化は， 重心 位置で 異なる。 すなわち 
図 2. 3-9 に 示される ように， ⑷ 重心が 前方に あると， 迎 角の 増減に 対する 復元 
モーメントの 大小， すなわち モーメントの 傾斜が 大きく （静 安定は 大）， この 
ため 大きい 操舵に 対しても， 釣合 迎 角の 移動が 少なく， 舵の 効きは 良く ない。 
これに 対して ⑹ 重心 位置が 後方 だと モー メン トの 傾斜が 小さい ので （静 安定 
は 小)， 操舵を 小さく とっても， 釣合 迎 角が 大きく 変わって， 舵の 効きは 鋭敏 
である。 素早い 大きな 昇降舵 操舵に 対しては， 機体の 運動は 著しく， 径路 角 
も 大きく 変わる。 例えば 充分 加速して おいての 上げ 舵では 宙返り に 入る と 共 
に 速度が 低下して 行く。 

なお 最近は， 前述の ように， 昇降 蛇 ばかりでなく， 水平 安定板 そのものの 
取 付 角が 変わる よ うに なって いて， “ 安定板” （stabilizer) と 昇降舵 （elevator) 
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とが 共に 動いたり， 昇降舵が 無かったり している。 また さらに， その 安定板 
が 左右 別々 に 動く ことで， 後述の 補助翼の 代 りを する ことができ るの も ある。 
そこ で 操舵 安定板を “ スタ ビレー ター” （stabilator) と 呼ぶ。 

次に “ ペダル” を 左右 何れ かに 踏み込む ことで， 垂直 尾翼の 後 縁を 左右 何 
れ かに 折り曲げる 操舵を “ 方向舵” の 操舵と いう。 右に 折れ曲が ると， 方向 
舵は 左に 凸に 反る ので， 揚力が 左向きに 生じ， 機首を 右へ 振る “偏揺 モーメ 
ント” を 発生す る。 大きい 偏 揺 モーメントは， 大きい 垂直 尾翼 容積から 得ら 
れる こと も 理解され よう。 機首が 右へ 向いても， 発生す る 横 力は 相変わらず 
小さい ので， そのままでは 径路の 変更には ならず， 機体は 左へ 滑った 形で， 
ほぼ 直進す る。 横滑りに よる 右への 横 揺 運動が 発生して， 初めて 左への 滑り 
は 止まる ので ある。 従って， 方向舵で 旋回す るのは 特殊な 場合で， 実 機では 
一 ■般に 次の 操 蛇が 用 いられる。 

主翼の 翼 端に 近く 後 縁を 左右の 翼で 上下 喰い 違いに 折り曲げる 舵を “ 補助 
翼” 操舵と いう （図 2. 3-8 参照)。 この 操舵で， 例えば 右翼の 後 縁を 下に， そし 
て 左翼の 後 縁を 上に 折り曲げ ると， 左への “横揺 モーメント” を 発生す る。 
それで 得られた 左への 傾きを， 舵を ある 程度 戻す ことで （“ 当て 舵”） ある 量 
の バンク 角# で 止める ことができる。 その 時 同時に 上げ 舵を とって 釣合 迎 角を 
大きく すると， 揚力が 増して 求心力が 増大し， 図 2. 3-3 に 示した 旋回 飛行に 入 
る。 では この 時 方向舵は 何を する かとい うと， 横滑りを 止める “ 調和の とれ 
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た 旋回” （または “ 釣合 旋回”） を 行うた めに， 横滑りに よる 左への 加速， す 
なわち 旋回 計の ボールの ずれを 無く して， 中立 位置に する ために 用いられる。 
ただし 滑空機の よう な 翼 幅の 大きい 機体では， 回り たい 方向への 初 動の 偏 揺 
運動を 与える ために， 方向舵 操舵 も 補助翼と 同時に 与える のが 良い。 

補助翼が 下がって 揚力が 増した 方の 主翼は， 同時に 抗力も 増す ので， 例え 
ば 前記の 左 旋回の ための 補助翼 操舵の 場合， 左への 横 揺 モー メン トに 伴い， 
機首を 右に 振ろう とする 逆の モー メン ト の“ア ド ヴァー ス •ヨー” を 発生す る。 
そこで， 補助翼の 代りに 翼 弦に ほぼ 垂直に 立つ“ ス ボイラー” を 操舵して， 
今の 例では 左翼の 揚力を 下げる と， 左へ 倒れる 横 揺 運動が 発生す ると 共に， 
スポイ ラーの 抗 力で 機首を 左へ 振る モーメント の“ プロ ヴ ァース. ヨー” を 生 
じて， 旋回を 助長して くれる。 そこで， 実 機では 最近 旋回には ス ボイラーを 
利用す る ことが 多く なった。 

主翼 後 縁を， 主翼の 翼 幅の 中央部 も 含めた 広い 範囲に わたって， 下に 折り 
曲げる 舵を “ フラップ 操舵” という。 フラップは 元 もとが， 主翼の 上へ 凸の 
反りを 増す ことで， 揚力と 抗 力の 増加， 特に 最大 揚力 係数の 増加を 計り， 離 
着陸 時 （特に 着陸 時） の 速度を 落とす ことのた めに 採用され たもので ある。 
しかし， その 操舵で 直接 揚力を 増減で きる ので， 機体の 径路 変更の 操舵に 使 
える。 昇降舵 操舵では， 一旦 縦 揺 モーメントを 発生して 機体の 姿勢を 変えて 
迎 角を 増した 結果， 揚力が 大きくなる という 時間 遅れの ある 操舵で ある。 こ 
れ に対して フラップ 操舵は， 直接， 瞬時に， 揚力が 増す “ 直接 揚力 操縦” な 
ので， 応答が 早くて 便利で ある。 特に この 操舵が 使える と， 着陸 時に 機体を， 
地上から 放射され る 航法 設備の 飛行 径路 電波に 乗せ 易い。 それは 昇降舵 操舵 
では 容易で ない 操縦が， ヘリ コプ ターの よう に 直接の 揚力 制御で 容易に 行え 
るよう になる という 利点が あ るから である。 

アクロバット 

実 機の 曲技 飛行 （“ アクロバット”） の 例を 図 2.3_10(a) に 示した 0 模型 機 も 
同じ 飛行を 行う ことができる。 1991 年の 世界選手権 F3A における タスクを 図 
2 .3-10 ⑸に 示した。 
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図 2. 3-10 ⑻ 実 機の アクロバット 飛行 


ア クロ バッ トは 高等な 操縦 技術に よって， 航空機の 運動 性を その 極限まで 
発揮させる 飛行 法で， これを 訓練す る ことで， 操縦 者は 基本 操縦 能力を 体得 
すると 共に， 当該 航空機の 性能 • 運動の 限界を 知る ことができる。 

なお 模型 機では， 実 機に 使われる 全ての 舵を 備えなくても 良い。 例えば 補 
助 翼と 方向舵とは 何れ か 片方を 省略しても， ある 程度の アクロバット を 行う 
こ とがで きる。 

振動 周期と 応答 時間 

実 機に 比べて 模型 機の 振動 周期 や 応答 時間は 極めて 早い。 その 程度は， 例 
え ば 相似形の 模型 機 と 実 機との 長さ の 比が 1/W である 時， こ れ等 時間の 長さの 
比は 1A/7T 倍になる。 すなわち 模型 機が 実 機の 1/10 に 縮小され ている 時 U  = 
10)， 模型 機の 時間は 1//T5^1/3.16 三 0.316 倍 も 短 かい， 素早い 動きと なる。 
このため 時間の 変わらない 人間に とっては， 模型 機の 制御が 実 機より はるか 
に 難しい ものと なる。 
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図 2.3-丨〇  (b)  F  3  A 世界選手権に 課せられた 演技 （1991 年度) 
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ヘリコプターの 開発が， 飛行機の それより 遅れた 分， 模型の ヘリコプター 
の 出現 も 遅れた。 1930 年代から 40 年代に かけて は， 電動 モーターの 模型が コ 
ー ド 付きで 飛行して いたよう である。 ホヴァ リングを 含めた 完全な 無人へ リコ 
プ ターは， シュルテ ル （D.Schlliter) により 作られた もので， ヒラーの“ 制御 
口 ー  タ ー ” と“ シ ー ソ  ー •口 ー  タ ー ” とを 組み合わせ たもの である。 

我国では， 風船を 使った 宇宙船 探査 用の 計測 装置を 回収す るのに， パ ラシ 
ュートが 利用され ていたが， 1970 年代に， 筆者に より 無人の 無線 誘導へ リコ 
プ ターに よる 回収が 提案され， そのための 無人 模型 ヘリ コプ ターの 研究が 開 
始 された。 そして 1970 年代の 後半には， 手 離しで ホ ヴァリ ング がで きる へ リコ 
プ ターが 開発され た。 この ヘリコプターは 実用には 供され なかった が， その 
技術は， その後 農林 水産 航空 協会の 農薬 撒布 用 ヘリコプター として， 発展す 
る。 

現在 模型 ヘリ コブ ターの 国際 コンペ ティ ショ ン において， 日本が 極めて 優 
秀な 成績を 上げて いるが， それに加えて， 無人の 農薬 撒布 ヘリコプターが 最 
も 進んで い ると いう 基盤の 上に 立って， 今後の 我国の 模型へ リコ プ ター や 後 
述 の“ 遠隔 制御機” （“RPV”） としての ヘリコプターの 発展は， 大いに 期待 さ 
れる ものである。 

§3.1 回転 翼に 働く 流体 力 


回転 翼の 個々 の ブレー ドに 働く 力を 考える 代りに， 回転 面を 通過す る 流体 
全体の 動きを 見て， そこに 働く 流体 力を 求めて みよう。 

運動量と 力 

回転軸に 平行な 移動に 伴って， 飛行機の プロペラ あるいは ヘリ コブ ターの 
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レ  作動 円 板 

図 3.  M 

作動 円 板前 後の 流れ 


ローターの 回転 面を 空気 流が 通過す る。 ロー  ター 前後の 上流と 下流の 空気 流 
の 運動量の 変化を 調べて， そこに 働く 空気 力を 算出す る ことができる。 これ 
を“ 運動量 理論” というが， この 理論の 特色は， “ ブレード” と 呼ばれる 個々 
の 翼に 働く 空気 力の 詳細， 例えば 圧力 分布 等に ついては 不明の ままで も （つ 
まり 回転 翼が いわば “ ブラック •ボックス” のままで も）， その 前後の 空気の 
流れの 変化を 知る ことで， 回転 翼の 回転 面で ある “ 作動 円 板” に 働く 力を 知 
る ことができる こ とに ある。 

図 3. 1-1 に， 面積 S の 作動 円 板を 通る 流体の 前後の 流れの 模様を 示した。 飛 
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行 機の プロペラ や ヘリ コプ ターの ローターの 前進 飛行の ように， 作動 円 板を 
通じて パワーを 与えて いる “ 駆動 回転” 時には， 一様 流速 F が徐 々に 加速 さ 
れて ゆき， ちよう ど 円 板の 所で F  +  u になり， 充分 下流では， 流れの 断面 積が 
減る 代りに 流速が 早く なって， F  +  2 むになる。 ここに u は“ 誘導 速度” または 


資料 3.1-彳 推力， パワー， 効率 

図 3.卜2 には， ⑷ 駆動 回転 翼 および (b) 自動 回転 翼の それぞれに ついて， 流れ 
に 沿う “ 滑り 流” からなる “流 管” の 断面 積， 流速 および 大気圧との 差 圧の 
各 変化が 定性 的に 示されて いる。 前者の ⑷ では 加速 された 流速に 応じて 流 管 
が 細く なって 行く のに 対し， 後者の ⑹ では 減速され て 流 管が 太く なる。 （自 
動 回転の 力学に ついては 後述。） 

図を 参照して， 駆動 回転 時の 流れでは， 力 T は， 円 板前 後の 圧力 差 で 与 
え られる とも 言える し， 

T  =  SAp  (3.1-1) 

または 円 板を 単位 時間に 流れる 流体の 質量 m を 使って， 充分 下流の 運動量と 
充分 上流の 運動量との 差と しても 与えられる： 

T  =  2mv  =  2pS  {V-^-v)v  (3.1-2) 

充分と いったのは， そういう 円 板から 遠く 離れた 所では， 周りの 圧力が ち 
よう ど 大気圧と 同じ 値に なって いるから である。 

パワー P は， 速度 F で 前進す るた めの パラ サイト •パワー Pp と 吹 下し y を 誘 
導す る ための 誘導 パワー Pj と の 和 として， 

P=TV-\-  Tv 二 Pp+Pi  (3.1-3) 

で 与えられる。 

一方 風車の よ うな 自動 回転 翼では， 誘導 速度 z; が 逆 向きで 符号が 変わり， パ 
ワー P は 負と なり （P<0), すなわち 風車が パワーを 受け取る。 

駆動 回転 翼の 効率は 投入した パワーに 対して 前進に 用いられた パワーを 示 
すので， 

?/=TV/P  =  l /  {l+(^/F)}  (3.1-4) 

で 与えられる。 また 自動 回転 翼 （例えば 風車） の 効率は， 風の 持つ パワーに 
対して 得られた 仕事と して 

^7=1^1/  y2pV3S=4  {l-(v/V)j  Hv/V)  (3.1-5) 

で 定義され る。 
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図 3 •卜 3 

自動 回転 翼の 効率 


“吹 下し” と 呼ばれる。 この 運動量 変化が“ 推力”  ： T を 作り出す （資料 3. 1-1 
参照)。 ヘリコプターが パワー 無しで ローター を “ 自動 回転” させつつ 降下し 
ている とか， 風車の ように， 風が 通過す る ことで 自動 回転して いる 作動 円 板 
によ っ て パワーを 引き 出す というよう な 時には， 流れの 断面 積が 増え， 一様 
流速 F が徐 々に 減速され て ゆく ので， 誘導 速度む は 負 （ジ  <〇) と 思えば 良い。 そ 
の 結果 作動 円 板には 推力とは 逆 向きの“ 垂直 力” （負の 推力） が 生ずる （図 3. 
1_2 参照) 1 〇 

充分 上流と 充分 下流に おいて （充分を つけたのは， そのような 所では 圧力 
が 大気圧と 同じに なって いる）， 流体が 単位 時間 当たり に 持つ エネルギーの 差 
が， パワー P である。 P は 前進す るた めに 抗力や 重力に 逆って 仕事を する“ パ 
ラ サイ ト •パワー” （重力に 対しては“ 上昇 パワー”） 尸 p と， 誘導 速度 ジ を 作り 
出す のに 使われる “ 誘導 パワー”  Pi とから なる （資料 3. 1-1 参照)。 風車の よう 
な自 動 回転 翼 では 逆に 流体の 運動 エネルギーから パワーを 取り出し ている。 

効  率 

駆動 回転 翼では， 作動 円 板が 推力： T と 釣合う 抗力 に対して 成した 仕事 了 V の， 
消費 パワー P に対する 割合? TV7P を， “ フルー ド 効率” または“ 進行 効率’’ 
という。 誘導 速度 ジ が一 様 流 F に対して 小さい ほど， 言い換え ると， 円 板 荷重 
T/S が 小さい ほど， 効率” が 1 に 近づく。 ただし 今のところ， 回転 翼を 作動 円 


r 
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板と 考えて いるので， ブレードの 持つ 形状 抗 力に 由来す る “ プロ ファイル. 
パワー” は 零と 考えて いる。 

一方 “ 風車の 効率” は， 風の 持って いる 単位 時間 当たりの エネルギーの 何 
割を 風車が 有効 パワーと して 受け取った かが 効率で ある。 図 3. 1-3 はこの 効率 
を 誘導 速度 r と 風速 F と の 比の 関数 として 示した ものである。 流速 比 ジ/ ゾ ニ 
1/3 で 与えられる 最大値 7  =  0. 593 は“ ペッツの 限界” と 呼ばれて いる。 効率の 
極限は y/F  =  0.5 で， その 時の 効率は； 7  =  0.5 となり， そこが 作動 限界で ある。 

ホ ヴァリ ング 飛行 

速度が!/ 二〇 の 時は， ヘリ コプ ターは 空中 停止の“ ホ ヴァリ ング 飛行” をして 
いる。 この 時の 推力: rh は 誘導 速度^の 2 乗に 比例し， また 誘導 パワー 尸{, ゎは 
推力 Th と 誘導 速度 外と の 積 で 与えられ るので， 推力と パワーとの 比“ 馬力 荷 
重” （77P)h は， 誘導 速度 外に， 従って“ 円 板 荷重”: T/S の 平方根に 逆比例す 
る （資料 3. 1-2 参照)。 言い換え ると， 推力の 割に 円 板 面積を 大きく すれば， 


資料 3. 1-2 ホ ヴァリ ング 時の 推力， パワー， 効率 

ホ ヴァリ ング 時の 推力： rh と 吹 下し 外との 関係は， 運動量 理論から， 
T\x=2pSv\x2 または  Vh=y/T/2pS  (3.1-6) 

で 与えられる。 また パワーは 誘導 パワーの みで 

Thvh=  ^/Th/2pS  (3.1-7) 

となり， 推力と パワーの 比の 馬力 荷重は 
(T/P)h=l/vh=y^ /  /Th/S  (3.1-8) 

で 与えられる。 すなわち 誘導 速度は 円 板 荷重の 平方根に 比例し， 馬力 荷重は 
円 板 荷重の 平方根に 逆比例す る こと が 判る。 

図 3.1-4(a) の， 斜めの 実線は， 次式で 定義され る“ ホ ヴァー 効率” （“ フイ ガ- 
オ ブ  .メリット”） で， 

M=  Thvh/P=  (1/7572^")  ( T/HP)  /W7S  (3.1-9) 

ホヴ ァリン グ 中の 口ー ターの 効率を 与える。 すなわち M は 搭載 エン ジンの パ 
ワ ーP の 何 割が， ホ ヴァリ ング のために 使われる かの 目安で ある。 ホ ヴァー 効 
率が 1 に 近い ヘリ コプ ター ほど， ホ ヴァリ ング 飛行に 向いて いる。 
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図 3 .卜 4 馬力 荷重 および 吹 下し ⑻ 馬力 荷重と 円 板 荷重 
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模型 ヘリ コプ ター 


6  8  10  12  14 

円 板 荷重， W/S 

図 3.卜4  (b) 吹 下しと 円 板 荷重 


16 


18  20 
lb/ft2 


搭載 エンジンの パワーは 減らせる こと を 意味す る。 ホ ヴァリ ング 時の ヘリ コブ 
ターでは 推力は ほぼ 重量に 等しい ので， 単位 馬力 当たりの 重量 W/P が 馬力 荷 
重で ある。 図 3. 1-4 に ⑷ 馬力 荷重 W/P および ⑸吹 下し 速度 u と 円 板 荷重 
W /S=  77S と の 関係が 判 る 実 機と 模型 機と の 例 を 示した。 一般的 傾向 として， 
円 板 荷重が 大きくなる と共に， 馬力 荷重が 減って いる。 新しい 機体 ほど 高速 
を 要求され るので， 円 板 荷重は 増大し， 馬力 荷重は 減少して いる。 現在 実 機 
は 円 板 荷重が 200 〜 500N/m2, 馬力 荷重が 25 〜 30N/HP 辺り にある。 一方 模型 
ヘリ コプ ターでは， 円 板 荷重が かなり 小さく 約 25 〜 30N/m2， ま た 馬力 荷重は 
実 機と 同程度の 25 〜 30N/HP 辺 りに 集中して いる。 

前進 飛行 

図 3. 1-5 に， 前進 飛行 中の 回転 翼に よって 影響を 受ける 流 管が 示されて いる。 
固定 翼では， すでに §1.3 で 説明した ように， 翼 幅を 直径と する， 単位 時間 当 


S  765432 10 
kt 占 J K- ゼ  ー： 
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資料 3. 1-3 前進 時の 推力， パワー， 効率 

図 3. 1-5 に 示される ような 前進 中の 回転 翼では， §1.3 の 固定 翼と 違って， 吹 
下しが 強いので， 影響を 受ける 質量に その 成分を 導入す ると， 回転 翼の“ 前 
傾角” を/と した 時， 

m=pSU  =  pS^{  Vcosi)1-^  (  Fsin?  +  v)L  (3.1-10) 

となる。 吹 下しが 強くない 時 b 三 0)， これは 固定 翼の 場合と 同じで ある。 こ 
れ から 推力 T および パワー 尸は それ ぞれ 次式 で 与えられる。 

T  —  2mv  —  2  {pS^  (  Fcos/)2+  ( Fsim.+  y)2}  v  (3.1-11) 

P=T  ( KsinZ  +  y)  (3.1-12) 

回転 翼の 角速度を n で 表した 時， ヘリ コプ ターの ローター では， ブレードの 
“ 先端 速度”/? Q を 使って， 上 式を 無 次元 化する。 固定 翼の 揚力 係数 や 抗力係 
数に 対応す る 無 次元 量と して， 推力 係数 CT と トルク 係数 CQ または“ パワー 係 
数”  CP が 次のようになる。 


Cj=T/pS{RCl)2=2y/ja2-\-A2  • (え—// tan/) 

(3.1-13) 

CQ  =  Q/pS(R  a)2R  =  cT^  =  c? 

(3.1-14) 

ここに// とえは 

H  =  Vcosi/ RCL  I 

(3.1-15) 

X  =  (  Vsmi-\r  v)  / fitdini-V  Ct/2v^2+"2 

で 与えられ， それぞれ “ 進行 率” および “ 流入 率” 

または “ 流入 比” と 呼ば 

れ る。 

これに 対して プロペラでは， 無 次元 化は 回転 数 w を 使って 推力 係数/ Ct およ 
びパワ ー 係数/ がそれ ぞれ下 式 となる。 

KT=T/PnW^(V,)^CT]^  (3.1-16) 

Kp  =  P/pn3D4=  (Ya)  7t4Cq  ' 
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図 3 .卜 6 

回転 翼の 性能 曲線 


トルク 係数， Cq=q/ps 尺 (Rn)2 

たり 長さ F の 円柱が， 翼 直下では'  充分 下流で はれ だけ 下方に 曲げられ てい 
た。 一方 回転 翼では， 吹 下しの 成分が 強いので， 影響を 受ける 空気の 量が 若 
千 増加す る。 それを 考慮した 回転 翼 用の 運動量 理論が 資料 3. 1-3 に 示され， そ 
こに 推力， パワー， および 効率が 解析 的に 与えられ ている。 

固定 翼の 空 力 特性は， 揚力と 抗 力を それぞれ 縦軸と 横軸で 表した “揚抗 曲 
線” （図 1.3-4) で 示された。 同じように 回転 翼で 推力: T と トルク Q の 無 次元 量 
である “ 推力 係数’’  (及 n)2 と “ トルク 係数’’  cQ=Q/PSR[Rn)2 を 

“ 性能 曲線” （“極 曲線”） の 形で 表すと， 図 3. 1-6 のようになる。 前進 速が 無 
く （F  =  //=0) ，かつ 推力が 零 （CT  =  0) でも， トルクが ある （Cq^Cqo) のは， 
形状 抵抗の ある ブレー ドを 回転させる のに 必要な ト ルク のた めで， その 分は 
“ プロ ファイル • トルク’’ と 呼ばれる。 

地面 効果 

回転 翼が 地面に 近付く と， 理想的には， 図 3. 1-7 に 示される ように， 境界 面 
で 後流が 横に 瑢 がって， あたかも “ 鏡像” のように 対称 位置に， 逆さに なっ 
た 別の 回転 翼が 作動して いる 形と なる。 その 結果， （ i  ) 吹 下し 速度 u が“ 地面 
効果 内”  （“IGE”） では “ 地面 効果 外” （“OGE”） よりは 減少し， （ii) 同ー パ 
ワー に対して 推力が 増大す る。 

境界 面に 沿って 横に 走った 流れは， 実際には 図 3. 1-8 に 示される ように， 一 
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図 3. 卜7 

理想的な 鏡像 効 
果 


図 3 .卜 8 
実際に 見られる 
再循環 流と 2 次 
渦流 


部 再循環して 大きい “渦 輪” （“ヴ オル テックス •リング”） を 作る と共に， 胴 
体 等が あると， “2 次 渦流” を 発生して 複雑な 流れ 場と なる。 この結果， 理想 
状態の 値より は 推力が 減る と共に， 胴体が あらぬ 方向に 引きずられた りして， 
地面 近く での ホ ヴァリ ン グ 時の 安定 • 操縦 性が 損われる。 

ヴ オル テックス •リ ング 状態 


駆動 回転 翼の 垂直 運動では， 図 3. 1-9 に 示されて いるよう に， （i) 正常 作動 
状態 （垂直 上昇 および ホ ヴァー）， （ii)  “渦 輪状 態” または“ ヴォル テックス. 
リング 状態” （緩 降下） および (iii)  “ 風車 制動 状態” （急降下） が 考えられる。 

( i  ) の 正常 作動 状態では， 上流からの 流れは 回転 翼で 加速され， 下流では 
増 速され る が大 きな 変動と か 乱れが 少なく， 資料 3 . 1-1 〜 3 で扱っ た 解析が 可 
能で ある。 
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(a) 垂直 上昇  （b) ホ ヴァリ ング 

(i) 正常 作動 状態 


Vo  —  2v  =  0 


Ko-2 リ  >0 


(e) 最小 降下  （f) 急降下 


(iii) 風車 制動 状態 


(c) 変動 流  （d) 流入の ない 

乱れた 流れ 

(ii) 渦 輪状 態 


図 3. 卜9 

垂直 動力 飛行 時の 回転 翼 
の 周り の 流れ 


(ii) の 渦 輪状 態では， 降下に よる 下流からの 上昇 流が， 回転 翼の 動力 駆動 
による 下向きの 吹 下し 流と 衝突し， 図の よう な 渦 輪が 非 定常に 生成 •消滅し， 
一般には それが 対称では なく， 回転 翼 周りの 流れが 大きく 変動したり， 時に 
流れが 回転 面を 通過し なく なり 烈しく 乱れたり する 状態が 現れる。 

最も 烈しい 流れの 変動は， ちょう ど 降下 速度 (下からの 一様 流の 流入 速度） 
と 自身の 吹 下し 流の 速度と が ほぼ 同じで あると きに 現れ， 両 流の 流れの 衝突 
で， 下からの 流れが 回転 翼を 通過し にくく なって， 前述の ように， 回転 翼 上 
部 （下流 側） に 大きい 渦 輪が 形成され る。 渦 輪は 不安定で， その 生成 •消滅 
に 伴って 大きい 推力 変動を 生ずる。 このよう な 特色は 回転 翼が 1 個であろう 
と， 2 個の 例えば“ タンデム •ローター” であろうと 変わりは ない。 

推力 変動の 割合， すなわち 変動 分 △: T と 平均値: T との 比， △777' は， 降下 
角つ まり 迎角 びで 異なり， 斜め 降下で ちょ うどび =  60 〜 80° の 付近が 最も 大き 
い。 つまり， 垂直 降下よりは， 少し 斜めの 降下の 方が 烈しい 推力 変動と なる。 
そのような とき， ヘリ コブ ターの 制御 能力が 失われて 飛行は 危険で ある。 
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降下 速度が さらに 早まり， 下からの 流れが 回転 面 を 通過す るよう になって， 
渦 輪は 現れなくなる。 そして 推力 変動は 収まり， （iii) の 風車 制動 状態と なる 
が， その 時 回転 翼は 動力で 駆動され るより 自動 回転 状態と なる。 そして 回転 
翼 面 通過 後の 流れは 減速 される ので， 降下に 制動が かか っ た 状態 となる。 

オー ト ロ テ イシ ヨン 


風車は 風を 前面から 受けた 回転 翼が， “ 自動 回転” （“ オー トロ テ イシ ヨン”） 
をす る。 同じよう に 降下 中の ヘリ コプ ターの ローター も 降下に 伴う 下からの 
流入 速で ローターが 回る。 この 時 上向きの 推力 （図 3. 1-2 ⑸ では 負の 後向き 推 
力） が 発生して， ヘリコプターの 重量を 支える。 

なぜ 0 動 回転を する のかを 考えて みよう。 図 3. 1-10 に (a) ホヴァ リング 中の 駆 
動 回転 翼と ⑹ 降下 中の 自動 回転 翼の 具体的な 流れ および 空気 力 発生の 仕組み 
の 差に ついて 説明して ある。 

駆動 回転 翼では， 垂直 上向きの 力で ある 推力を 発生す る 代償と して， 吹 下 
しが 生じ， そのために 後方に 傾く 空気 力の 後向き 成分に 半径を 掛けた ト ルク 
に 対抗して， エンジンが 駆動 ト ルクを 発生し， 回転 数を 一定の 値 Q に 保つ よう 
にす る。 


(a) ホ ヴァリ ング 時の 駆動 回転 翼  （b) 垂直 降下 中の 自動 回転 翼 

図 3  .卜 丨 0 ある 半径 位置 r における 駆動 回転 翼と 自 動 回転 翼の 流れと 空気 力 の 差 
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これに 対して 自動 回転 翼では， 特に ハブの 近くの 根元に 近い 方で， 降下に 
伴う 下からの 流速 によって 空気 力 が 前傾し， その 前向き 成分が 自動 回転を さ 
せる 方向に トルクを 生ずる。 ハブ から 遠い 翼 端 側では， 回転に 伴う 流速 成分 
が 大きい ので， 空気 力が 前傾では なく 後方に 寝て 来る。 これは 自動 回転す る 
方向では なく， 回転を 止める 方向の トルクと なる。 

図 3. 1-11 は， 翼の ある 種子 （“翅 果”） の楓 が， 自動 回転して 落下して 行く 
時に 翼に 働く 力の 分布を 示して いる。 そのよう な 力の 水平 成分に 半径を 掛け 
た トルクを 翼の 全体に わたって 半径 方向に 積分して 行った 時に， 全体として 
負の トルク （自動 回転させる 方向の トルク） と 正の トルク （自動 回転を 抑え 
る 方向の トルク） がちょう ど バランスした 場合の 角速度 n が 釣合い 回転 速度で 
ある。 勿論 落下の 初めでは， 負の トルクが 正の トルクに 勝って 回転 速度が 増 
して 行き， やがて 釣合 速度に 達する ので ある。 力の 垂直 上向き 成分を 積分し 
たも のが 推力 で そ れが 重力と 釣合う 時に 定常 降下 となる。 
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一方 風車と 呼ん だ 場合は， 負の トルクが 正の トルクより 絶対値が 大きく， 
その 余分の 負の ト ルク で， 例えば 発電機を 回す ことで 生ずる 正の ト ル クに対 
抗 する。 

図 3.1-10(b) で 判る ように， ヘリ コヴ ターの ローターを 自動 回転させる ため 
には， 降下して 図の ように 風を 下から 当てる ことと， 失速し ないように ブレ 
ー ドの ピッチを 下げる ことが 必要で ある。 これに 対して， “ オート ジャイロ” 
と 呼ばれる 航空機では， 図 3. 1-12 に 見られる ように， 回転 翼の 回転 面が 後 傾 
していて， 降下 飛行で なくても， 前進 飛行に よって ローターは 回転を 続け， 
推力を 発生す る。 

ヘリ コプ ターの 実用 機が まだ 完成され ていなかった 頃は， 固定 翼 も 備えた 
オート ジャイ ロが 回転 翼 航空機の 主であった。 しかし 最近は 固定 翼の 無い， 
むしろ “ ジャイロ  •プレーン” と 呼ばれる 機体が， スカイ •スポーツ として 
利用され るよう になった。 

§3.2 ブレードの 動き 

ヘリ コプ ターの ローターは， 飛行機の プロペラと 異なり， その 個々 の 翼 （“ブ 
レ ー ド”） の 根元が 図 3 . 2_1 に 示されて いるよう に， 回転で きる ヒンジの ある 
“ 関節 式 ローター” のうち， ⑷ “ シーソー. ローター” か ⑸ “全 関節 式 ロー 
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コレク T イヴ 

ベ アリ ング 

サイ クリック 用 

ヒンジ 


ピッ チ 用 


フ ラッピング. ヒンジ 
(テイ ー タ • ヒンジ） 


(a) シーソー .口ー ター 


ピッチ. ホ ー ン 

ピッチ •リ ンク 
フエ ザリ ング 

ベ アリ ング 


リ _ ド •ラグ. ヒンジ 
フラッ ビング •ヒンジ 


回転 斜板 


静止 斜板 


(b) 全 関節 式 

口一 夕一 

(ヒューズ 

300， 写真 
提供： エー 
ス ヘリ コブ 
ター） 


⑹ 可撓 式 口 
一夕一 (ベ 
ル 412) 


図 3.2-丨 ブレー ド 根元の 関節 機構 
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ター’’， あるいは ヒンジが 無くても， 根元の “ 等価 フ ラッピング •ヒンジ” で 
撓 むことの できる (C)  “ 可撓 式 ローター” になって いる。 このため， ブレード 
は， 先ずは 翼 面の 上下 （面 外） 方向に 動く  “フ ラッピング” 運動， 翼 面の 前 
後 （面 内） 方向に 動く  “ リード •ラグ” 運動 （または “ラ ギン ダ” 運動)， お 
よび， ブレードに ピッチ 変化を 与える “フヱ ザ リング” 運動の 3 つの 回転 運 
動が 可能で ある （資料 3. 2-1 参照)。 

フラッ ビングと フエ ザリ ング 

フ ラッピングは， それを 許す ことによって， 図 3. 2-2 に 示される ように， 揚 
力と 遠心力の バランスから 定まる ある “フ ラッピング 角” を 与える ようにな 
る。 この フ ラッピング 角は， 回転 翼が 回転軸に 垂直な 移動 速度を 持たず， 軸 
方向に のみ 動く 場合， ブレード 方位を 示す“ アジ マス 角” （“ 方位角”） に 対し 


資料 3. 2-1 フ ラッピング， リード •ラグ および フヱザ リング 運動 

ブレー ドの フ ラッピング. ヒンジ （シーソー. 口ー ターでは ティ ータ •ヒン 
ジ） は ブレード 先端の 上方への 動きを 許す。 これに よって， 上向きに 働く 空気 
力の 上方への 曲げと， 遠心力に よる 下方への 曲げと が， ヒンジの 所で 零に なり， 
ブ レー ドに 曲げ モーメント が 掛からな いように している。 ヒンジの ない プロ ぺ 
ラでは， 回転 数が 高く， 遠心力 成分が 極めて 大きい ので， 通常 特に ヒンジを 設 
けずに 空気 力に よる 前方への 曲げに 耐えて いる。 

フ ラッピング •ヒンジに ばねを 入れて， その 動きを 若干 拘束す ると， そこに 
曲げの モー メン トが 発生す る。 この モー メン トは 機体を 傾ける ことに 利用で き 
るので， シーソー. ローター の 操縦 力 改善になる。 

フラッ ピン グ 運動には， コリオリ カに よる ブレー ド 前後 方向の 慣性 力の 発生 
をイ 半う ので， それを 避ける ために， リード •ラグ •ヒンジを 設ける。 シーソー 
•  ローターでは 2 枚の ブレードが 連結され ている ので， 加速が 2 枚 同期して 行 
われ， それが そのまま トルク 変動と なる。 

フエ ザ リング. ヒンジは ブレードの ピッチ 角の 変更の ために 設けられ， ブレ 
— ドの 定常 および 周期 的な ピッチ 変更を 可能に する。 

ブレードの フ ラッピング 角/?， リード. ラグ 角 f， および フエ ザ リング 角 没は 
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何れも 定常 飛行 状態では 振幅 一定の 周期 運動を 繰り返す ので， 数学的には“ フ 
ー リエ 級数” で 展開され る。 そのうち 0 と  <9 は“ 一次の 調和 振動” 式， そして ぐは 
“ 二次の 調和 振動” 式で 近似で きる。 

^  =  /^o+^icCos^+^issin^  (3.2-la) 

6—  6〇-\~  ^iccos^  +  ^issin^  (3.2-lb) 

ぐ =fo+ficcos  诊  +  ぐ issin 少 +  ^2cCOs2 诊 +  f2sSin2 诊  (3.2-lc) 

フラッ ピン グ角 0 の 中の 第一 項 /?〇 は， ブレー ドの アジ マス （方位） 角^' に 無 関 
係に 一定で 上に 開いた 円錐の 外角を 示す ので， コニン グ角 となる。 第二 項の 係 
数/? lc と 第三 項の 係数 0ls は， 図 3. 2-3 に 見られる ように， それぞれ 先端 回転 面の 
前方と 左方への 傾 きに 相当す る。 

フエ ザリ ング角 没の 中の 第一 項^) は， どの アジ マス 角で も 一定な“ コレ ク テイ 
ヴ •ピッチ” で， ら c は 後方の 诊 =0 で ピッチが 最大， そして 夕 is は 反 時計回りの 
ローターでは 右側の 诊 =  90° で ピッチが 最大になる 周期 的 変動の “ サイ クリック 
• ピッチ” である。 

リード •ラグ 角？ は， 後に 述べる ように， ブレードが 上下 運動す る ことで， そ 
の 重心が 中へ 入って 来る ことから 生ずる コリオリ カに よる 加速運動な ので， フ 
ラッピングが一 次の 振動の 時， リード • ラグは 一次と 二次の 混ざった 振動と な 
る。 このため 二次の 調和 振動 式と なった ので ある。 
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先端 回転 面 


回転軸に 
垂直な 面 


後方への 倒れ 

乂 


(a) コニン グ角 
(いずれの 方向から 見ても） 


右方への 倒れ 

一 


(b) 後方への 傾き 
(側 方から 見て） 


(c) 右方への 傾き 
(後方よ り 見て） 


図 3. 2-3 先端 回転 面と その 傾き 


て 無関係に 一定と なり， 図 3.2-3(a) に 示される ように， 浅い 頂角の 円錐 面 上を， 
ちょう ど 皿回しの 皿の ように， あるいは “ 御猪口に なった 傘” を 支えて いる 
ようになる。 この 円錐 角の 外角を“ コニン グ 角” という。 通常 ブレードの 遠心 
力は， 揚力より 1 桁は 大きい。 例えば 揚力 1 トン （10, 000 N) を 受け持つ ブレ 
ー ドの 遠心力が 15 トン 程度で あると， その コニン グ角 /?0 は， /Jo-tan-1  (1/15) 
三 1/15 三 4° といった 値になる。 

ところが， このような 上下の 軸 方向の 移動では， ブレード 先端の 画く 軌跡 
は， ブレードが 何枚 あろうと， それ 等が 同じ 形状と 質量 分布と をして いる 限 
り， 同一 の 平面 上に あって， その 平面を “ 先端 回転 面” という。 

次に 回転 翼が その 回転軸に 垂直な 方向に 移動す ると， 図 3. 2-4 に 示される よ 
うな 相対 流速， 従って 揚力の 左右 不均衡が 起こる （資料 3. 2-2 参照)。 すなわち 
前進 側で 揚力の 増大， 後退 側で 揚力の 減少が 生ずる。 このため 先端 回転 面は， 
図 3.2-3(b)， （c) に 示されて いるよ うに， 上から 見て 反 時計 方向に 回って いる 口 
ー ターでは， 右 後方へ 若干 傾く （時計 方向 回りの ローターでは 左 後方へ 傾く。 
資料 3. 2-3 参照)。 

前進に 伴う このよう な 先端 回転 面の 傾きは， それに ほぼ 垂直に 働く 推力の 
倒れを 引き起こす。 これを 補正す るには， （ i  ) 倒れた 分 回転軸を 傾ける か， 

( ii ) 周期 的に ブレードの ピッチを 変えて， 空気 力 を 元の 均等な 状態に 戻して 
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資料 3. 2-2 前進 時の 揚力 不均衡と 逆流 域 

回転 翼 面に 平行に 速度 F で 前進す ると， 図 3. 2-4 ⑷に 示された ように， アジ 
マス 角诊 にある ブレードに 対して， 前 縁に 垂直に Vsin 诊の 流れが 加わる。 従 
っ て 半径 r 点の ブレー ドの 流入 速度 ひは， 回転 速度 ^  =  n に よる rn と 前進 分の 
Fsin 诊 との 和と した 

U  =  Vsiny/r  (3.2-2) 

となる。 このため 動 圧 （％)/3 ひ2 が ブレードの 回転 毎に 変動し， ピッチ 角 没が 一 
定な 限り， 揚力に 不均衡が 生じ それが 回転 毎に 変動す る。 当然 速度 従って 動 
圧 や 揚力が 最大になる のは 诊 =  90° の 位置で， 最小になる のは 诊 =  270° の 位置で 
ある。 また 速度 ひが 負になる 領域は “逆 流域” と 呼ばれ， それは 

Kl+Fsin  诊  <0  (3.2-3a) 

ま 卞 こは r / R 二 x =  を イ 吏って 

ぶく一# sin^  (3.2-3b) 

の 範囲で ある。 この 範囲は 図 3. 2-4 に 示される よう に 直径 办 で 中心を （⑹ 办 
と诊 =  270° に 置く 円内であって， そこでは 流れは 後 縁から 入って 来る。 
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やれば 良い。 このような ブレード 方位で 異なる ピッチ 入力を “ サイクリック 
• ピッチ” といい， ブレー ド 方位に 無関係に 一様な ピッチを 与える 入力を“ コ 
レク ティ ヴ* ピッチ” と 呼ぶ （資料 3. 2-1 参照)。 

ホ ヴァリ ン グ 中の シーソー. ローター （図 3.2-l(a)) に コレク テ ィヴ. ピッチ 
入力^) を 与える と， 回転 面 上 どこでも 一様に 揚力が 増して 予め 与えられた コニ 
ング角 卢〇 を 増す 方向に ブレー ドが 橈む。 次に (a)  “横 サイ クリック. ピッチ” 


資料 3 . 2-3 前進 飛行に 伴う 先端 回転 面の 動き 

回転 翼が シーソー •  ローター で， 回転が 上から 見て 反 時計回り である 時， 

ホ ヴァリ ング 状態から その 冋転 軸に 垂直な 方向に 動く と， ⑷図 3.2-4(a) に 示され 
るよう に， 右 半面では ブレードに 当たる 相対 風速が 増し， 左 半面では それが 
減る ので， 右 半面 （0<诊<180°) を 回転 中 ブレー ドが 大きく なった 揚力に 対応 
して 上昇を 続け， 前方 （分 =180°) で 最高点に 達し， 左 半面 （180°<诊<360°) で 
は， 揚力が 減少し 続け， 遠心力の 下向き 成分が 勝って 下降し 続ける ので， 後 
方 （分 =  360°) で 最下 点に 達する。 これは すなわち 

/3  =  /3\ccosi/r  (/?ic<0)  (3.2-4) 

の 運動で ある。 

次に， ⑸ 図 3.2-4(b) に 示される ように， コニン グ角 ル が あると， 前半 面 (90° 
<诊<270。） で， ブレー ドの 下方から 入って 来る 流速が 大きく， そこで 迎 角が 
増し， 従って 揚力が 増大す る。 そして ブレードは 上昇し 続け， 左方 （少 =  270°) 
で 最高点に 達し， 後半 面 (270。<诊<360。 および 0<诊<90°) では， コニン グ角 
分 だけ 逆に 迎 角が 減って 揚力が 減少す る。 そして ブレードは 下降し 続け， 右 
方 （分 =  90°) で 最下 点に 達する。 すなわち これは 

二  0o+/?lssin  诊 (/?is<0)  (3.2-5) 

の 運動で ある。 

以上 ⑷と⑸ を 合わせた 影響で， 先端 回転 面は 右 後方へ 傾く ことになるので 
あるが， もし 回転 翼が， 上から 見て 時計回りの ローター （フランス および ソ 
連 製） では， 左 後方へ 傾く ことになる。 

回転 翼が シーソー. ローター ではなく， フラッ ピン グ •ヒン ジが 回転 中心 
より 外側に ある 関節 式 ローター か， 可撓 式 口ー ターで ある 時は （図 3. 2-5)， 
傾きの 方向が 若干 ずれる。 
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としてめ c を 与える と， 最前 方で ピッチが 減り， 最後 方で ピッチが 増し， その 
結果 回転 面 上の 後半 円で ブレードが 上がり 続け， 前半 円で 下がり 続けて， 先 
端 回転 面は 左方へ 傾く。 その 傾きの 大きさは/? ls=01c となる。 また (b)  “縦 サイ 
クリック •ピッチ” として一 の s を 与える と， 最 右方で ピッチが 減り 最左 方で 
ピッチが 増し， その 結果 回転 面 上の 右 半円で ブレードが 下がり 続け， 左 半円 
で 上がり 続けて， 先端 回転 面は 前方へ 傾く。 その 傾きの 大きさは Ac ニー タ is と 
なる （資料 3. 2-4 参照)。 つまり 適当な 縦と 横の サイクリック •ピッチ 入力で， 
推力を 望む 方向に 傾ける ことができ るので ある。 

シーソー. ローター 以外の ローター では 若干 縦と 横の 入力の 混ぜ 方が 異な 
るが， 基本的には シーソー. ローター とさ して 変わらない。 


資料 3. 2-4 操舵に 伴う 先端 回転 面の 傾き 

回転 翼が， ホ ヴァリ ング 中の シーソー. ローター で， その 回転が 反 時計回り 
である 時， （句 横 サイクリック •ピッチと して， （ i  ) 诊二〇 の 後方で ピッチ 角が 
没 〇+ め 〇 右 半面 (0<诊<180°) を 通過 中 ピッチ 角が 減り 続け， 右方 （分 =  90°) 
で ピッチ 角が 外にな り， 前方 （诊 =  180°) では ピッチ 角は 外一 め 〇 そして 左 半 
面では ピッチ 角が 増え 続け， 左方 （*  =  270°) で ピッチ 角が <9〇 に 戻り， 後方 （分 
=  360°) では 再び^) 十め c となる 入力， すなわち 

沒 =沒〇+ 沒 iccos  诊  （3.2-6) 

の 入力を 考える。 この 時， ブレード 方位角が 270°<诊<360°  +  90° の 範囲， つま 
り ローターの 後半 面で ブレー ドの 迎 角が 大きく ，90°<诊<270° の 前半 面で 小さ 
いこと から， これは 右側で 最高の 高さ， 左側で 最低の 高さになる。 つまり 先 
端 回転 面の 左への 傾き/? is を 生ずる ことを 意味す る。 その 値は 0ls=(9lc 。 

他方， （b) 縦 サイクリック •ピッチと して， （^)右半面（〇  <诊<180°) でピ 
ッ チが 増し， 最大 ピッ チ 角 が 右方 （於 = 90°) で 外 十め s， 左 半面 （ 180° < 诊 < 360°) 
では ピッ チ 角が 減って ゆき， 最小 ピッ チ 角が 左方 （分 =  270°) で^)— め s を 入力 
する， すなわち 

^  =  ^  +  i9lssin  诊  （3.2-7) 

を 入力す ると， 回転 面の 右 半面で 揚力 大， 左 半面で 揚力 小の 結果， 先端 回転 
面の 後方への 傾き一 y5lc を 導く。 その 値は一 0lc  =  i9ls 。 
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前進 飛行に よって 生じた 速度， 従って 揚力の 不均衡に 基づく  口ー ターの 先 
端 回転 面の 傾き （従って 推力の 傾き） も， 適当な 縦と 横の サイクリック •ピ 
ッ チの 入力で 元の 中立 位置へ 戻す ことができる ばかりでなく， 積極的な 操縦 
のために （すなわち 機体を 傾けたり， 望む 方向に 機体を 動かす ために） 推力 
に 傾き を 与える ことができ るので ある。 

実 機に おいては 操縦は 次の 要領で 行われる： 推力の 増減を 与える コレク テ 
ィヴ •ピッ チ 入力〜 は 通常 コレク ティ ヴ •ピッ チ 操作 桿の 左手に よ る 上下 運動 
で 与えられる。 これに 対して 縦 または 横の サイ クリッ ク •ピッチ 入力 （縦の s， 
横ら C) は， 右手に よる 操縦桿の 前後 または 左右への 倒しで 与えられる。 操舵 
入力と しては， 別に ブレー ドの フラップを 制御す る カ マンの“ サ ーヴォ •フラ 
ップ” とか， 循環 （§1.4 参照） を 制御す る “ジ ヱット • フラップ” 等が ある。 

なお シーソー •ローター では， 予め 与えられた コニン グ 角の 故に， ブレー 
ド 全体の 重心が ハブの 位置よ り 上に あるので， 先端 回転 面の 傾きの 度に 重心 
の 移動が あると 加振 源 となり 得る。 そこ で ブレー ド 全体の ハブ への 取 付けは， 
図 3.2-l(a) に 見られた ように， “下 吊り” 法で 行い， ブレード 全体の 重心が ち 
よう ど ハブの ヒンジ （特に “ ティー タ. ヒンジ’’ ともいう） 上に 来る ように 
する。 

図 3.2-5(a) に 示される ように， フラッ ピン グ •ヒ ンジが 回転 中心の 外側に 若 
干 ずれる と， ヒンジに 働く 外力の 剪断 力 成分の 違いが モーメント を 発生す る。 
さらに， 図 3.2-5(b) に 示される ように， 関節は ない が， ブレードが 根元 近くで 
容易に 橈む 可撓 式 ローターでは， その 可撓 部が “ 等価 フ ラッピング •ヒンジ” 
と 見なされ るので， そこに 働く 外力の 剪断 力 成分が モーメント を 作る だけで 
なく， 可撓 部の 弾性 変形に 対応す る “ 等価 ばね” の 作る ばね モーメントが ハ 
ブに モーメント として 大きく 働く。 この結果， 実は 操舵 時の 舵の 効きが 良く 
なるこ とに 加えて， サイ クリッ ク •ピッチ 操舵れ s とめ c に 対応す る 先端 回転 面 
の 傾き一 0lc と/? ls とが お 互いに 干渉し 合って 来る。 すなわち フラッ ピン グ •ヒ 
ンジ 位置が 外へ 出れば 出る ほど， また 等価 ばねの 強さが 強く なれば なるほど， 
それは 根元が 剛な プロペラに 近付く 訳で あるが， 0ls が 0ls に 与える 影響 および 
01c が Ac に 与える 影響が 強く なって， 操縦桿の 前後の 傾きでは のみでな く 
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<9lc にも， また 左右の 傾きでは /9lc のみでな くめ s にも， サイ ッ クリック •ピッチ 
入力が 混入す るよう に 修正され る。 

操舵に 当たって， すでに 図 3.2-1 に 示された ように， サイクリック •ピッチ 
の 取り 方に は 幾 通 り も あって， その 代表的な ものの 一つが 図 3.2-l(b)， （c) の“ 斜 
板” （“ スワ ッシュ •プレ ー ト”） を 通じて， “ ピッチ. リンク” から 直接“ ピ 
ッチ •ホーン” を 上下 させて ピッチを 変える ものであった。 もう 一つは， 図 
3. 2-6 に 示される よ うに， 斜 板を 通じて 小型の “ コント ロール •ローター” の 
ピッチを 変え， コントロール •ローターの 傾きを 利用して， そこから あらた 
めて ピッチ •リ ンクを 通じて ブレ ー ドの ピッチ •ホ ー ンを 上下 させる という 
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フラッ ビングな しの I 時の 
/ ピッチ 角 


\ フラッ ビングした 時の 
ピッチ 角 


ル タ •ス リー 角 
フ ラッピング • ヒンジ 


(a) 斜め ヒンジ 線 

フ ラッピング • ヒンジ 
ルタ. スリ ー角 

ピッチ •ホ ー ン 


フエ ザリ ング軸 

(b) 斜め 制御 位置 
図 3. 2-7  デルタ •ス リー. ヒンジ 


\制 御 系 


ものである。 これは 操舵 力が 少なく て 済む ので， 多く の 模型 ヘリ コプ ターに 
採用され ている。 

また コントロール •ローター の ブレードの 代りに， 質量と “ ダン パー’’ （減 
速 装置） を 取り付けて “ 安定 棒” とし， 操縦 入力を この 安定 棒を 介して ピッ 
チ. ホーンに 入れる ことで， その 安定 棒が 機械的な ダン パー として 利用され 
る もの も ある。 

デル タ •ス リー •ヒンジ 

ブレードの フ ラッピング •ヒンジを， 図 3. 2-7 に 示される ように， （幻 ブレー 
ドの 翼 弦に 対して 斜めに 取り付け るか， （b) ピッチ •ホーンと ピッチ • リンク 
と の 結合 点を， 普通の 翼 弦に 平行な フラッ ビング •ヒン ジ 線より 斜めの 外側 
に 持って来る ことで， フ ラッピング 角と ピッチ 角と が 干渉す る。 すなわち， 
ブレー ドが フラップ. アップす ると ピッチが 減って， フラッ ピン グ 運動を 抑 
える 働きを する。 斜めの 角度を “ デルタ •ス リー” （“ も”） と 呼び， その 時の 
ピッチ 角に 対する 干渉の 程度は， <9 二/? tancy3 で 与えられる。 デルタ •ス リーは， 
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一般に 主 ローター よりも， ほとんどの 尾部 ローター に 用いられ ていて， 飛行 
速度 や 飛行 姿勢の 変化に 対して， サイクリック • ピッチ 入力の 無い 尾部 ロー 
夕 一 の 傾き を 小さく 抑えて いる。 なお 尾部 口 ー  タ ー の コレク ティ ヴ • ピッチ 
は， パイロットの ペダル 操舵と 連動して 変えられ， 偏 揺 運動に 用いられる。 

リ ー ド •ラ グ 運動 

ブ レー ドの フラッ ピン グ運 動で， ブレー ドの 回転 半径が r から rcos/? と 短く 
なり， そこに おける 運動量が それだけ 減少し ようとす る。 このため 元の 運動 
量が 保存され るた めには， ブレードが 回転 方向に 加速され るよう な 力 “ コリ 
オリカ” が 働く。 スケートの スピンを している 時， 大きく 横に 拡げて いた 両 
手を 上に 上げて 行ったり， あるいは 内側に 縮めて くると， 手には， 回って い 
る 方向に 対して， 上と 同じ コリオリ カが 働き， スピンは 加速され て 回転が 速 
くなる ことは， 良く 知られた 通りで ある。 同じように ブレードの フ ラッピ ン 
グ 運動で 生じた コリオリ カは， ブレー ドに 面 内方 向で 前方へ 加速す る 力が 働 
き， それが ブレードの 付 根に 対して 大きい 曲げ モーメントを 与える。 その 大 
きい 曲げ モーメントを 避ける には， 根元に その 方向への 回転を 許す “ リード 
•ラグ. ヒンジ” を 付ければ 良い。 

通常 リード •ラグ •ヒンジは， 図 3.2-l(b) に 示された ように， 中心より 外側 
にあって， （真中の 回転 中心に あったら 駆動 トルクを 伝える ことができない）， 

ト ルクは そこに 働く 剪断 力で 伝えられる。 ブレー ドの フラッ ピン グ 運動と 共 
に， ブレードに 働く 遠心力が， ちょうど 重力に よる 振り子 運動の ように， リ 
ー ド • ラグ 運動を 誘起す る。 

ブレードの リード •ラグは， 地上に おいて ローター 回転を 増 速 中， 機体の 
構造 振動， 特に タイヤを 介した 横搖 運動な どと 共振す る ことがある。 この 共 
振は “ 地上 共振” と 呼ばれ， エンジンから エネ ルギ ー を 貫って， 危険な まで 
に 増幅す るので， リード. ラグ. ヒンジには 通常 ダン パーが 取り付けられる 
と共に， ローターの 始動に 当たって は， 回転を 素早く 規定の 回転 数に 上げる 
必要が ある。 フ ラッピング •ヒンジには， このような 機械的 ダン パーは 不要 
である。 それは ブレー ドの 面 外 運動では 空気 力が 充分な 減衰 効果を 与えて く 
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ブレード  ブレー ド 要素に 働く 遠心力  遠心力の 前後 成分 


N 転 中心 


(a) 上から 見た 遠心力 


(b) 側面から 見た 遠心力 


図 3. 2-8  テニス • ラケツ ト 効果 

れ るからで ある。 

テニス • ラケツ ト 効果 

回転して いる 平板 上の ブレードは， ピッチが とられた 時， それを 常に 元に 
戻して， 回転 面 内に 留めよ うとす る トルク （フヱ ザ リング •モーメント） が 
発生す る。 これは 図 3. 2-8 に 示される ように， ブレー ドの 前後に 働く 遠心力が， 
ブレードの ピッチの 増す のを 抑える 方向の 成分を 持つ からで ある。 それは テ 
ニスの ラケット を 勢いよ く 振った 時に， その 面が 動きの 方向に 平行に なろう 
とする ことと 同じな ので， “ テニス •ラケット 効果’’ と 呼ばれる。 


§3.3 模型 ヘリコプター 


ゴム 動力の 模型へ リコ プ ターが 飛ぶ のを 筆者が 初めて 見た のは 1961 年で， 
当時 筆者が 勤めて いた バート ル 社 （後の ボーイング 社） の 空 カ グループの 部 


(a) ゴム 動カ ヘリコプター 
ぺ 二号 


(Burkam  J.:  Model 
Helicopters,  AIAA 
Student  Journal, 
Winter,  1982) 
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屋 で， 社員の 一 人が 作った ものであった。 バー カム （J.E.Burkam) が 1969 年 
に 完成 させた“ ぺ二 （Penni)  ”と 呼ばれる 実験 用の 模型は， 図 3. 3-1 に 示され 
るよう に， ジン バル •ローターの ハブに 安定 棒の 取り付けられた もので， ハ 
ブの 適当な 所に 楔を 差し込む ことで， ブレー ドが フラッ ビングの み 動く よう 
になったり， また 別の 所に 差し込む ことで， フエ ザ リングの み 動く ように エ 
夫され た。 こうして 彼は， （i) 剛 ローター （不安定)， （ii) シーソー •ロータ 
一 （不安定)， （iii) 安定 棒で 制御され たフ ヱザリ ング のみの ローター （安定)， 
および （iv) ベル 式の 安定 棒と 組合わせた シ ー ソ ー •  口一 夕 一 （安定） を 目 
で 見て 飛行ぶ り が 理解で き る 模型を 完成 させた。 

機体の 構造 

図 3. 3-2,  -3 に 模型 ヘリ コプ ターの 機体 構造の 一例を 示した。 基本的な 構成 
は， 実 機の シーソー •口ー ターの ヘリコプターと 大差は ない。 ただこ ちらは 

図 3. 3-3 

スペース バロ ンの 

機体 各部 


(a) カル ト 産業の ス 

ペース バロン 


板 ばね 式フ ラッピング • ヒンジ 


口  ー タ  ー • ハブ 


王 口ーター 
フ  レ  _ ド 


尾部 ブーム 

コン ト ロ  ール 
ローター 


(b)  ローター •ハブ 
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図 3. 3-3 
(c) 駆動 部 
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尾部へ 


遊星 ギヤ 

エンジン 


垂直 尾翼 


主 口  ーター へ 


スター ター •コ 


―ン 

(20° 前傾) 


密閉 式 


サー ヴォ. ユニット 


(e)  メイン •フ レームと 

脚部 


メイン 
フレ ー ム 


マフラ- 


(d) 尾部 
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人の 乗る 部分が 無い ことは 言うまでもな いが， サイクリック. ピッチ 制御が 
コント ロ ー  ル. 口 一  夕 一 を 介して 行われる ので， そこの 辺り が 若干 異なる だ 
けで ある。 すなわち （ i  ) サイクリック •ピッチ 入力 か、， “ コントロール •ロー 
ター” の ピッチを 変え， その 回転 面の 傾きで， 主 ローター •ブレードの ピッ 
チ 入力を 与える 間接的な ヒラー 方式と， （ii) ヒラー 方式の ように， 入力の 一 
部が “ス タビラ イザ  ー • コン トロ ー  ル •口  ー タ ー ” のブレ ー ド. ピッチを 変 
える 他に， 別にべ ル 方式の ように， 入力の 一部が， スタビライザー •コン ト 
ロール •  口ー ターを 足掛かりと して 直接 主 ローターの ブレー ドの ピッチ も 変 
える という 混合 方式 も ある。 

世界選手権 大会 

FAI の 世界選手権の F3C ヘリ コブ ター 部門は， 相変わらず 日本が 圧倒的な 強 
みを 見せて いる。 これは， エンジンを 含めて 模型 機が 良く 出来て いる ことと， 
緻密な 整備， 完璧な 技術を 追及す る 日本人 向きの 競技で ある 上に， 日本のへ 
リ コブ ター 模型 “ メイ ニア ック” （マニア） の 底辺の 広さに 原因が あるので は 
ないか。 1989 年， アメリカでの 第 3 回の 大会で も， 阿部 伸 率いる 日本 ティー 
ム は， 個人 1， 2 および 4 位を 獲得し， かつ 3 回 連続の 団体 優勝を 決めた。 表 
3. 3-1 は， その 時の 機体 諸元， そして 図 3. 3-4 は， 個人 優勝に 輝いた 土橋 幸 広 
の 機体で ある。 

課せられた タスクの 飛行 パターンは， 次 節の 図 3. 4-5 に 示された もので， こ 
れを鮮 かに 決めた 1 位から 3 位までの 選手は， 何れも 20 歳の ヤングパワーで 
あった 0 

飛行場 問題 

模型 航空機， 特に ヘリコプターは， 操縦が 上達す ると， ちょっとした 広場 
が あれば， 自由に 飛ばす ことができる ようになる。 そこで 狙われる のが 河川 
敷で あるが， 最近 その 使用禁止の 立札が 増して 来た。 実は 基本的には 一級と 
二級 河川の 河川敷では， 建設省に より， 無線操縦の 航空機の 飛行は 禁止され 
ている らしい。 禁止の 理由は， 周囲 住民に 対する 危険と 騒音と いう 公害の た 
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表 3 . 3- 丨 1 989 年度 F  3  C 優勝 機 他の 機体 諸元 


項 目 

記号 

単位 

ヒロ ボー 
シャトル 

ZX 

1 位 
土橋 
幸 広 機 

2  位 
泉 水 
和 幸 機 

4  位 
石 川 
静男機 

カルト 
スペース 
バロ ン 

全 

幅 

B 

cm 

19.8 

22.5 

22.0 

20.0 

— 

機 

全 

長 

i 

cm 

145.8 

148.5 

150.2 

150.2 

105.0 

全 

高 

h 

cm 

38.5 

39.5 

39.0 

40.0 

体 

質 

量 

m 

kg 

2.350 

4.850 

4.700 

5.200 

2.500 

円 板 荷 

重 

w/s 

N/mJ 

19.1 

25.0 

24.1 

26.7 

30.0 

ローター 半径 

R 

cm 

62.0 

78.0 

78.0 

78.0 

55.0 

主 

ブレー ド 翼 弦 

c 

cm 

— 

5.9 

5.8 

6.2 

— 

回 

転 

ブレー ド 枚数 

b 

— 

2 

2 

2 

2 

2 

翼 

ソリ ディ ティ 

— 

— 

0.0482 

0.0474 

0.056 

— 

円 板 面 

積 

S 

cm* 

12,076 

19，104 

19，116 

19,116 

9,503 

尾 

部 

口 ー  タ ー 半径 

R, 

cm 

10.8 

14.0 

14.0 

14.0 

10.2 

ブレード 翼 弦 

Ct 

cm 

3.0 

3.0 

3.0 

回 

ブレード 枚数 

bt 

— 

2 

2 

2 

2 

2 

転 

翼 

ソリ ディ ティ 

(Ti 

— 

円 板 面 

積 

st 

cm* 

380 

エ 

出 

力 

P 

HP 

— 

1.8 

1.7 

1.8 

— 

匕 

回 転 

数 

ne 

— 

15,000 

15,000 

15,000 

— 

ン 

馬力 荷 

重 

W/P 

N/HP 

26.4 

27.1 

28.3 

図 3. 3-4  1989 年 F  3  C 優勝 機 （シャーシは ヒ ロボ ー S  S  T イーグル） 
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めで ある 由。 そこで 模型 愛好家の できる ことは， （a) こそこそと， 法 （？） を 
侵して， 余り 住民に 迷惑の 掛からない 所で ひそかに 飛ばす か， ⑹ 堂々 と“ ス 
カイ •スポーツ •レジャー” として， 滑空機の ように， 専用 飛行場の 設置を 
正式に 認めても らう かで ある。 ぜひ ⑸ の 方法で 行きたい。 そのためには， 現 
在 ⑷ で 飛ばして いる 愛好家が， 自主的に， 周りの 住民に 迷惑を 掛けない よう 
に 努め， 地道な 飛行 許可の 請願を 続ける ことであろう。 ちょうど 1985 年， 無 
線 操縦 機の 専用 電波の 割当てを 郵政省よ り 許可され たように。 

§3.4 回転 翼 機の 運動 


回転 翼 機の 運動は， 巡航 時の それは 固定 翼 機と それほど 大差は ない。 しか 
し 回転 翼 機 特有の ホ ヴァリ ング 飛行 時の 運動は， 固定 翼 機には 見られない 特 
色が ある。 

へ リコ プ ター 

ヘリ コプ ターの 場合， 図 3. 4- 1(a) に 示される ように， ホ ヴァリ ン グの 釣合 飛行 
では， 上向きの 推力: r が 下向きの 重力 w とほ ぼ 釣合う， ： T 三 通常 吹 下し 
流に よる 下向き 抗 力は 重力の 数％)。 しかし， 図 3.4-l(b) に 示される ような， 

ホ ヴァリ ン グ から 上方への 加速 飛行では， 余剰 推力： T—  W が， 上方への 加速度 


(a) 釣合 飛行  （b) 上下 加速 飛行  （c) 前進 加速 飛行 


図 3 . 4-  I ホ ヴァリ ン グ 時の 飛行 (吹 下 しによ る 胴体 抗 力は 無視) 
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Z=(：r-H/)/m を 生じ， 荷重 倍数で， nz  =  Z/g=(T/W)-l を 与える （資 
料 3. 4-1 参照)。 

前後の 加速度は， 図 3.4-l(c) を 参照して， 釣合 式: Tsin® 三: T® 二 mZ から 文 
=  {T/m)  ® または 荷重 倍数で' 二 AT/ ど = (77  W)  ® 三© となる。 近似は 上下 
の 力が ほぼ 釣合って いる 時に 成り立ち， 前後 加速度の 荷重 倍数' は， ロータ 
一の 傾角® に一 致す る。 

何れに しろ， 推力 T と， 回転 面の 水平面に 対する 傾き® が どこまで 大きく と 
れ るか が 運動 性能の 決め 手と なる。 

前進 飛行に よって， ホ ヴァリ ン グ 時と 何が 変わ るかと いうと， ヘリコプター 
の 場合 も 飛行機と 同じようになる だけで， 従って， 飛行機で 得られた 事 _ が 
ほとんど その ま ま ヘリ コプ ターに 当てはまる。 ただし 前方 推力は ローター 推 
力の 前傾で 与え られ るので， 進行に 伴う 先端 回転 面の 後方への 倒れを 適当な 
サイクリック. ピッチ 操舵で 修正して ゆかねば ならない こと， また 回転 翼の 
ア スぺク ト 比が 瓜 二 4/;r 三 1.3 と 小さい 上に， 通常 機体の 抵抗 面積/が 大きい 
ので， 高速 飛行では 運動 性能 も 不利で あ る こと に 注意 しなければ ならない。 

ホ ヴァリ ング 飛行 時の 運動 

ホヴ ァリン グ 飛行 時に， 何等かの 原闪で 回転 翼の 回転 而が 傾いて， そちらへ 
機体が 移動した とする。 図 3.4-2(a)， （b) に 示される ように， 機体の 移動に 伴っ 


資料 3. 4-1 ヘリ コブ ターの ホ ヴァリ ング 飛行の 力の 釣合い 

図 3. 4-1 を 参照して， 前後と 上下の 力の 釣合いは 次式で 与えられる： 
mX=Ts>m@  (3.4-la) 

mZ  =  T  cos©  —  W  (3.4-lb) 

通常 先端 回転 面の 傾き® は 小さい ので， cos® 三 1 および sin® 三® が 成立って 
いる それぞれの 方向の 加速度を 重力の 加速度 互で 割った 荷重 倍数は， 
yi\  =  X / g=  {T /  W)  ®  =  ®  (3 . 4~2a) 

nz  =  Z/g={T/W) -1  (3.4-2b) 

となる。 
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て， 回転 翼の 先端 回転 面は， 動きと 反対の 方向に 倒れる （§3. 2 参照)。 このた 
め 推力 軸が そちらへ 傾き， 初めの 動きを 抑える 方向の 復元力と 復元 モー メン 
卜を 発生す る。 これで 図 3.4-2(c)， （d) に 示される ように， 機体は なお 後方へ 動 
いて ゆく が， やがて 停止す る。 この 時は 推力 軸は 前向き 成分を 持って いるの 
で， この 後で 機体は 前進を 始める。 通常 この 運動の 減衰は 悪く， 行き過ぎて 
から 再び 初めと 同じ 回転 面の 傾きに なって， 振動が 減衰す るので はなく， そ 
れが 限りなく 続いて むしろ 発散して 行く。 

航空機の みならず， おそらく 全ての 乗物の 制御の 中で， これは 最も 制御が 
難 かしい とされて いるもの である。 その 理由は， このように， 空間 上の 一点 
に 留まる （“ 定点 ホ ヴァ リング”） という 位置の 制御が， サイクリック 操舵に 伴 
う 回転 面の 機体に 対する 傾き という 制御 入力を 何回も 積分して 得られる もの 
になる からで ある。 すなわち， サイクリック •ステ ィッ クの 動きに 伴う 回転 
面の 傾きは， 推力の 傾き， 従って 位置の 変化の 加速度を 与える と共に， 機体 
に対して モーメントを 与える ので， 機体には 角 変化の 加速度 （角 加速度） が 
与えられる。 それを 2 回 積分した 機体の 姿勢で ある 角度が， 時間の 経過と 共 
に， 定まって くるに つれて， 先の 推力の 傾きが 修正され て ゆく。 そのような 
推力の 水平 成分が 作 る 加速度を 2 回 積分 した ものが 目標と する 制御 出力の 位 
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置で， このよう に 操舵 入力と 出力との 間に 積分 回数の 多い もの ほど 制御は 困 
難と されて いる。 そこで， 制御を 容易に する ために， 制御 入力を 角 加速度を 
1 回 積分した 角速度に する か， 2 回 積分した 角度 そのもの にす るか， といっ 
た 操舵 システムに 変える ことが 望まれる。 

巡航 時の 運動 

垂直 面 内と 水平面 内の 運動とは， 回転 翼の “ ジャイロ 効果” で 若干 連 成す 
る こと も あるが， 一般には その 程度は 弱く， 前述の ように， 回転 翼が 固定 翼 
機の 主翼の ように 働いて， 固定 翼 機の 運動と 大差は 無い。 すなわち， フゴイ 
ド. モー ドは 一般に 発散し， ダ ッチ. 口ー ル. モー ドは 単 回転 翼では 減衰す 
るが， タンデム •ローターでは 減衰し ない。 表 3. 4-1 と- 2 に， ヘリ コプタ ー ー 
般 についての 固有 安定性が ま とめられ ている。 

操舵 応答 

図 3. 4-3 に 実 機の 操舵 システムを 示す。 図に 見られる ように， 固定 翼 機の 昇 
降 舵と 補助翼の 操舵に 対応す る 舵が， “ 操縦桿” の 前後と 左右への 動きに 対す 
る 回転 翼への， 縦と 横の サイクリック •ピッチ 入力で ある。 つまり 機体を 傾 
ける モーメントは， 回転 翼が 重心 周りに 作る モーメント である。 一般に 縦の 
操舵は， 水平尾翼の 傾き も 変える ようになって いるが， これは， どちら かと 
いうと， 縦の トリムと 応答の あり方に 関係した 操舵と 思えば 良い。 また 方向 
舵 操舵には， “ ペダル” 操作に よる 尾翼 ローターの コレク ティ ヴ •ピッチ 入力 
が 対応し， 尾部 ローターの 推力が 変わって 偏 揺 モーメントを 発生す る。 主 回 
転 翼の 推力 変化に 伴い その ト ルク も 変動す るので， 当然 それに 応じて 反 トル 
クの トリムを とる ための 入力 も擾 乱 補正の 操舵に される。 

以上の 3 舵の 他に， 主 回転 翼の ピッチを 変え， 従って 推力を 増減す る“ コ 
レクテ ィヴ （ピッチ） レヴァー” 操舵に よる “ コレク ティ ヴ •ピッチ，’ 制御が 
ある。 これは 固定 翼 機では フラップ 操舵 同様， 直接 揚力 制御を 行う もので， 
特に ホヴ ァリン グを 含む 低速 飛行での 上下の 制御に 用いる し， 前進 飛行 時では 
推力 変更に 利用され る ものである。 
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表 3. 4-1 

へ リコ プ ターの 静 安定 

項  目 

単 回転 翼 

タン デム •ローター 

速度 安定 

前進 速度が 増す と 口 
一夕一 のために 頭上 
げ になり 推力は 後方 
に 傾き 減衰す る。 

ホ ヴァリ ン グ では 前進に よる 吹 下しが 
後の 口ー ターに 作用して 後の 口ー ター 
の 推力が 減少す るので 安定な 場合が あ 
るし， 前進 飛行の 時は 吹 下しが 減る の 
で 後の ローターの 推力 が 増し 頭 下げ モ 
ー メント が 発生す る。 

迎角 安定 

口ー ター も 胴体 も 共 
に迎 角の 変化に 対し 
て 不安定 モーメント 
を 発生す る。 

前の ローター の 吹 下しが 迎角 と共に 増 
し 後の 口ー ターの 推力の 増しが 前に 比 
ベて 小さい ので 不安定と なる。 また 失 
速 も 後の ローターが 先。 

方向 安定 

尾部 ローター が 一般 
に 方向 安定性を 与え 
ている。 これがない 
ものは 不安定。 

垂直 尾翼 （後の ローター. パイ ロン） が 
大きい と 安定 だが， 前の パイロンの 影 
響が 大きく， なかなか 安定には ならな 

い。 

等価 上 反 角 
効果 

速度 安定と 同じ 理由 
で 横に 滑る と 止める 
向きに 推力が 働く。 

単 回転 翼と 同じ 理由の 他に 後の パイ ロ 
ンに 働く 横 力が 重心よ り 高く 横滑りを 
止める よう に 傾く。 

表 3. 4-2 ヘリ コプ ターの 動安定 


項  目 

単 回転 翼 

タ ン デム •ローター 

迎角 角速度 
安定 

ホ ヴァリ ン グ では ほとんど 期 
待で きない。 速度が つく と 安 
定 化する 

ほとんど 期待で きない。 

1 で 安定 度が 大きく なる 
が， その他では 小さい。 

縦 揺 角速度 
安定 

減衰の 程度は 弱い。 水平尾翼 
が 大き いと， 団扇 （う ちわ） 

を 煽 （あお） ぐ 形と なって 減 
衰が 増す。 

減衰は 悪い が， 単 回転 翼より 
は 値が 大きい。 

横 揺 角速度 
安定 

減衰す るが 弱い。 

減衰す るが 弱い。 

偏 揺 角速度 
安定 

減衰す るが 弱い。 垂直 尾翼が 
大きい と 若 千 改善され る。 

減衰す るが 弱い。 後の ロータ 
一. パイ ロン が大 きいと 若 千 
改善され る。 

上記の 舵の うち， 主. 尾部 回転 翼 共に コレク テ ィヴ •ピッ チ 変化に 基づく 
推力の 変更は， 入力と 同時に 力が 発生す るので， 操舵 応答は 極めて 早い。 ま 
た 主 回転 翼への サイ クリック. ピッチ 入力では， 先端 回転 面の 傾きが， やは 
り， ブレードの 1 回転 以内に 達成され るので， これ も 充分 早い 応答で， モー 
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メント も 横 力 も 直ちに 発生す る 0  §3.2 にも 述べた こと だが， 先端 回転 面の 傾 
き で 発生す る モーメントは， 図 3. 4- 4 に 示される ように， 2 種類 あって， 一つ 
は ハブで 発生す る ヒンジ. モーメントで， もう 一つは 推力 軸が 重心を 外れて 
いる ことから 生ずる モーメント である。 モーメントは， 機体を 傾け， そのこ 
とで その 方向への 推力 成分を さらに 増大させる。 ただし これは， 機体の 姿勢 
変化に 対応す る 遅れが ある。 初期に 発生す る 推力の 水平 成分は， ほぼ 操舵と 
同時に 達成され る 回転 面の 機体に 対する 傾き々 (0lc または/? ls あるいは それ 等の 


図 3. 4-4 
サイクリック 
操舵に よ り 発 
生す る モー メ 


先端 回転 面 • 


遠心力 の 作 る モーメ 
(可燒 口 ー  タ ー なら 弾性 ■ 
モーメント が 加わる） 


傾いた 推力，： r 


I  > 一- 推力が 重心から 外れて いる 距離 
(推力に この 距離を かけた 77 が 
モーメント を 作る） 
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1 .ホ ヴァリ ン グ M 


2 .ホリ ゾン タル •エイト 


3 .ノー ズ •イン. サークル 


5.540 。ス トール. ターン 


図 3. 4-5  F  3  C 世界選手権で 課せられた タスク 
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混ざった もの） と 推力: T との 積 7^ で 与えられる。 この 推力： T は ほぼ 重力 W と 
等しい から， 水平 方向の 加速度は， 重力 加速度を 単位と した 時， TplW 三 p で 
与えられる。 通常 瞬時に 最大， 0 三 11° 三 0.2radian は 与えられ るので， 水平 方 
向 加速度が， 初期 だけで も 0 . 1 〜 0  •  2G は 得られる の である。 

さらに 操舵の モーメント で 機体が 例えば 頭 下げの 縦揺れ 角一® 傾く と， 先の 
先端 回転 面の 縦 方向の 傾き/? lc に加えて， この 0lc と一® の 和 0lc —  ® が， 推力 軸 
の 角度 変化と なる ので ある （図 3. 4- 2(c) では/? lc  =  0 の 例， また 資料 3. 4-1 参照）。 
ただし， この® の 変化は， 機体が 運動して 傾く という 時間が かかる ので，/? の 
変化に 比べて， ©の 変化は 若干の 時間 おく れを 伴う。 

初期の 力が， 重力の 1 〜 2 割 程度 も ある ことと， それが 瞬時に 得られる か 
ら こそ， ヘリコプターは 空中の 一点に， いわゆる“ 定点 ホヴア リング” の 状態 

(空中 停止） で， 物資 や 人員を 容易に 積み 卸しので きる 飛行が 可能な ので あ 
る。 こういった 作業は， 例えば 飛行船に やらそう としても できる ものでは な 
い。 そんなに 大きい 上下 や 左右. 前後の 加速度が 作れない ので ある。 

アクロバット 

飛行機と 同様の 飛行が 可能で あるが， ここ では 1989 年の 世界選手権で 課せ 
られ た“ タスク” を 紹介す る。 図 3. 4-5 に その 動きを 示した。 この 動きを 風の 
ある 中で きち っ とこな すには 高度の 技術を 要する。 

低 G 飛行 

上下 加速度の 大きい 引き起こ しは， 大きい 推力に よ る 高い 上方への 加速度 
G を 生む。 しかし その後に 続く 水平飛行への 移行は 山 型の 軌跡を 伴う 以下 
の 低い 加速度と なる。 極端な 場合， ヘリコプター や オート ジャイロで 推力: T 
=  0 の 飛行は， 無重量の 弾道 飛行で ある。 

さて そのよう な 上向きの 推力： T の 小さい 飛行では， ヘリ コブ ターの 制御 モ 
ー メント のうち， ハブ •モーメントを 除いて， 推力 軸が 作る モーメント （す 
なわち 推力： T と 重心から 推力 軸への 距離 I との 積で 決まる モーメント TV) が 
減少す る。 このため 制御 能力が 減って， 特に シーソー •ローター のように ハ 
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ブ. モー メン トが 得られない ヘリ コブ ターでは， それは 致命的な 操縦 不能を 
来たす。 ヒンジが 外に 出て いる 関節 式 口ー ター や， ヒンジ 無しの 可撓 式 口  — 
ターでは， 推力の 作る モーメントが 無くなっても， 遠心力 あるいは 弾性 力の 
作る ハブ •モー メン トが あるので （§3. 2 参照)， ある 程度の 制御 能力が 期待で 
きる。 

そこで シーソー. 口ー ターの 模型 ヘリコプターでは， ローター の ハ ブにゴ 
ム を 挿んで， フ ラッピ ン グ 運動に ばねの 拘束を 与えて， ハ ブ • モー メ ントを 
作り， 制御 能力を 高める。 これにより， いかなる 飛行 状態で も 充分な 制御 モ 
ー メント を 作る ことができる。 

自動 安定 装置 

模型 機に 多い シーソー. ローター でも， ゴムを 挿んで 制御 能力を 増した 結 
果， 操舵 応答は 良く なった が， 安定 不足の 改善には ならない。 そこで 制御 能 
力に 見合う 減衰を 与える ために， “ 安定 増大 装置” （“SAS”） の 導入 かィ亍 われ 
る。 これは レイト •ジャイロを 装備す る ことで， 各 軸 周りの 機体 運動の 角 速 
度を 検出し， それを フィード. バック して 入力に 混ぜる という システム であ 
る。 これで §2. 3 で 述べた よう な 小型の 模型 機に つきものの 周期の 短 かい 機体 
や， タンデム •ヘリ コプ ターの よう な 縦 安定の 悪い 機体の 制御は 大分 楽に な 
る 。 

しかし 制御 能力を 重視す る 競技 機では， 方向の 減衰を 高める 偏 揺の レイト 
• ジャイロは 用いる が， その他の ジャイロを 使わない という 例が 多い。 

ま た 後述の 農薬 撒布 機の ように， 位置の 精度が 要求され る 機体では， “ヴァ ー 
ティカル •ジャイロ” または 同等の 角度 検出器を 導入して， それを 制御 入力 
へ フィード •バックす る “自 動安定 装置” （“ASE”） が 用いられる。 さらに 実 
機では 離着陸から， ホ ヴァー， 巡航 と 幅広い 飛行 速度に 対して， 仕事 をさせる 
時には， “ 自動 飛行 制御システム” （“AFCS”） が 利用され る。 この場合に 機体 
の 角度 変化の 検出の みならず 速度 や 高度が 自動的に 検出され， それが 制御 系 
統に フィード •バック される。 模型で も， 後述の 高級な “ 遠隔 制御へ リコ プ 
ター” （“RPH”） に 装備され るであろう。 
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第 4 章 遠隔 制御機と 羽ばたき 機 


本章では， 前記 以外の 無人 機と して， 模型 機とは 別の 実用 無人 機で ある 遠 
隔 制御機 （RPV) と， 現時点では 有人 機の 無い 羽ばたき 機に ついて まとめて 


みる。 


§4.1 遠隔 制御機 (RPV) 

これまで 述べて 来た 手 投げ 機 や 模型 航空機は， 昔から メイ ニア ック によ っ 
て 愛用され て 来た一 種の “ 無人 航空機” （“UAV”） 略して “ 無人 機” である。 
ただし 飛行 距離， 滞空時間， 飛行 速度， あるいは 曲技 等を 競う 模型 航空機に 
対して， 本節で 扱う“ 遠隔 制御機” （“RPV”） は， 機上の パイロット 無しで 飛 
行す る 無人 機では あるが， ある ミッションを 遂行す る 目的を 持ち， 地上 また 
は 別の 航空機 あるいは 船舶 上の 操縦 者に よって 遠隔 制御され る 航空機で ある。 
第 2 次 大戦 中に 出現した ドイツの 飛行 爆弾 VI は， 明らかに UAV では あるが， 
RPV ではない。 

RPV には， その ミッションに 応じて， （i) 射撃 目標 機， 偵察機， 妨害 電波 
発振機 等の 軍用機， （ii) 農薬 撒布 機， （iii) 雪崩， 山 崩， 噴火口 等の 監視 機， 
(iv) 架線， 救難 等の 作業 機， （v) 研究 実験 機 等が ある。 

飛行機 (RPA) 

図 4. 1-1 および 表 4. 1-1 に“ 遠隔 制御 飛行機”  (“RPA”) の 例を いく つか 示し 
た。 （a) はイ スラ エル •エア ク ラフ ト 社の スカウトで， レバノン における 戦闘 
で， TV カメラに よる 素晴らしい 偵察 能力を 発揮した ことで 知られて いる。 一 
定の 高度と 速度の 保持が 可能な _ 動 制御装置を 備えた こ の 機体 か議 "し た 成果 
が， その後の 各国の RPV 開発の 意欲を 促進した。 （b) はノ ー ス ロップ 社の 亜 音 
速 ジェット機の BQM-34A  (ファイア ビー） と NV-144 で， 標的 機と しても， 
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11.0ft. 


図 4.  M 

R  P  V の 飛行機 （R  P  A) 
(挿絵は いずれも Aviation 
Week  &  Space  Tech., 
Aeronautical  Journal 等の 

写真からの 推測 図） 


(b)(i)  BQM-34A (ファイア ビー) 


19.  5ft.- 


(b)(ii)  N  V- 144 の 3 面 図 
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(c)  B  G  M-34C 
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⑻ アーク アラ （Aquila) 
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また 偵察機と しても 用いられる。 陸軍 用の 前者は， 空中から でも （DC- 130) ま 
た 地上から でも 離陸が 可能で， 着陸は パラシュート 降下で 行う が， その 途中 
で， ヘリコプター により 回収す る こと もで きる。 後者は 海軍 用で， 機首に 前 
方 監視 用 赤外線 検出器 等を 積載で き る 上に， 衛星を 利用して 位置を 知る こと 
のでき る “GPS” 装置 も 持てる ようになって いる。 （c) は 米空軍の 開発した テ 
レダ イン •ライアン 社 製の BGM-34C 多目的 短距離 機で， 偵察 能力に 加えて， 
電波 妨害 や 誘導弾の 発射 もで き る ものである。 米空軍は さらに 発展 型の 多 目 
的 機を 考え， 新 (Advanced) をつ けて“  ARPV” としてい る。 ⑹ は 陸軍の ため 
に ディヴ ヱ ロ プメン ト •サイェンス 社 (DS 社) が 開発 した 偵察. 監視 機の スカイ 
アイ である。 ⑷ は 米陸軍が ロ ッ キー ド 社と 共に 開発した 多目的 機 アーク アラ 
(Aquila， 鷲の 意） で， ヶヴラ •ェポキシ 社 製の 機体に， ウェス ティング 社 製の 
丁 V カメラ， レーザー 測距 / 目標 識別 機， 自動 ヴィ デォ •ト ラッカ， 光学 機器 
等を 備え， 目的地 上空での 監視が できる。 さらに 夜間 用 赤外線 カメラ も 備え 
る ことで， 夜間 活動が 期待で きる ものである。 無人 機では 指定され た 航路の 
“ 転換 点” の 数が 大事で， それが 多い ほど 奥地まで 侵入で きる。 

次に 興味の ある RPV として， 実 機で 行うよ り 安価で， 安全で， 思い切った 
ことので き る 研究 用 相似 RPV を 紹介し よう。 図 4. 1-2 に そのいく つかの 例が 示 
されて いる。 （幻 は 突立った 姿勢の まま 垂直に 離着陸す る 海軍 用 “ テイル •シ 
ッ タ” の 実験 用 RPV であり， ⑹ は NASA の 高度な 操縦 性の 研究の ための 実験 
機 ハイ マット (Himat) と， それを 初めに 無人で 実験す る 小型の RPV を シルェ 
ッ トで 示した ものである。 ⑷ は 同じく  NASA の 斜め 翼 機の 研究に 用いられた 
模型で， （ i  ) は 低速 用の 翼 幅 6. 7m の もの， そして （ii) は ファイア ビー II を斜 
め 翼に 改修 した もの である。 ⑹ は 高空 （約 30 ， 000m) での 大気 を 資料と して 収 
集す るた めの， “ 研究 用 RPV” （“RPRV”） の ミニ •スニ ファ （Min 卜 Sniffer) 
で， 図に 示される 飛行 プロ ファイルを 持ち， 例えば 20,000 m では 約 1 時間 滞 
空で きる。 ⑷は NASA の 依頼で， ロッ キー ド. ミサイル. スペース 社の 提案 
している ソーラ •ハッ プ (Solar  HAPP) と 呼ばれる 高空 長期 滞在 機で ある。 
⑴の ボーイングの コン ドル 同様， 機は 比較的 風速の 低い 高度 20,000 m 辺りの 
ある 定められた 点 付近を， 時速 100km/h で 飛び 続ける という ものである。 そ 
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図 4. 卜2 研究 用 R  P  V 
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の ェネルギー 源は 太陽光。 そして 任務は， 地表面の 偵察 （例えば 作物の 成育 
状況の 観察） や 通信の 中継 等 いろいろ 考えられる。 問題は， （i) 日中の み 得 
られる 太陽光の 獲得の ための 効率 良い 光電 気 変換 素子 および 夜間 飛行の ため 
に それを 貯える 電池の 開発と， （ ii ) 高空 飛行で あ る ことおよ び 太陽電池 のた 
めに 主翼 面積の 大きい， 必要 馬力の 小さい 機体の 開発と である。 表 4. 1-1 に 示 
されて いるよう に， 翼 面 荷重 も 馬力 荷重 も， 人力 機 並で ある。 そして 最後の 
⑴は ボーイ ング 社の コン ドルと 呼ばれる UAV である。 比較的 風が 少なく 他 機 
の 飛行 もない 20,000 m 以上の 高々 度を 長時間 飛行す る 同 機は， 世界の 上空 ど 
こへ も 行ける ので， 軍用の みならず 民間 用 偵察機と して 使われる 可能性が 高 
い。 B747 よ り 大きい 翼 幅 6lm の高ア スぺク ト 比の 翼は， ノメッ クスの ハ ニ カ 
ムに 炭素と ヶヴ ラーを 使った サン ド ウイ ッチ 構造で あるが， 加速度 負荷 2G の 
飛行に 対して， 翼 幅が 12m も 上に 橈む。 アスペクト 比が 大きい ので， 揚抗比 
は 高性能 グ ライ ダーな みの 40 と 大きい。 

へ リコ プ ター （RPH) 

ヘリコプターの RPV， すなわち“  RPH” は， レジャー 用 模型 ヘリコプター 
の 普及に 刺激され て， 最近 急激に 発達して 来た。 主として 軍用に 使われる も 
のが 図 4. 1-3 に， そして それ 等の 諸元が 表 4. 1-2 に 示されて いる。 ⑷は英 陸軍 
のために ウェス ト ラン ド 社が 開発した 偵察 用の RPH の ウイ スプ (Wisp) であ 
る。 共 軸 反転の ローターを 用いる ことで コン パク トに まとまった。 自動 飛行 
制御装置 （AFCS) を 備え， 操縦は 容易で あると 言われて いる。 ⑸ は ML 航空 社 
の スプラ イト （Sprite) で， これ も 共 軸 反転 口ー ターを 使い， 軍用と 民間 用と 多 
目的に 用いられる。 ⑷ は カナ ド ェアー の CL-227 多 目 的 RPH である。 共 軸 反転 
ローターで あるが， 偏 揺 モー メン トは 差 動 コレク テイ ヴ •ピッチを 使わずに， 
各 口ー ターを 回す 磁気 クラッチを 作動 させて， パワーの 上下 ロータ ーへ ^ の 配 
分を 変える ことで 制御して いる。 カナダ 空軍と 海軍， 米陸軍， および 民間 用 
と， 目的に 応じて 多少 形態 も 異なる が， 基本的には （ii) の 断面図に 見られる 
ように， 3 つの“ モジュール” （構成要素） に 分かれた 大変 コン ハ。 クトな 物で 
ある 0 
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図 4」-3 ヘリコプター RPV 
(RPH) 
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⑻ 断面図 


図 4. 卜3 
(d)  CH-84 


(e)  B340 ポインタ 


機体の 安定と 制御の ために， “ ディジタル AFCS’’， “ ストラップ •ダウン’’ 
式の “ 慣性 航法 装置” および 気圧 高度計を 備えて いる。 従って， 飛行 径路は 
指定され た 32 個の 基準点を 通る こ とがで き， 転換 点は 飛行 中に 変更す る こと 
もで きる。 

⑹ は 米陸軍の コンペ ティ ション に 応募した エア ロ ダイン 社の CH-84 ぺ ガサ 
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表 4.卜2 ヘリコプター RPV  (RPH) 


Westland 

ML 

Canadair 

Aerodyne 

日本航空 電 

ヤマハ 

日 本 農林 水 

諸元 

記号 

単位 

WISP 

Sprite 

Flying  peanut 

子 

産 航空 協会 

CH-84 

スカイ ロボット 

R-50 

RCASS 

CL -227 

Pegasus 

KG-135 

回転 翼 直径 

D 

m 

1.525 

1.600 

2.50 

6.10 

3.250 

3.070 

2.600 

全  高 

h 

m 

0.86 

0.900 

1.64 

2.74 

1.060 

1.000 

1.760 

回転 翼面積 

S 

m2 

1.83 

2.01 

4.90 

29.21 

8.29 

7.40 

5.31X  2 

質  量 

m 

kg 

30 

— 

125 

1，179 

73.0 

67.0 

100.0 

円 板 荷重 

鄕 

N/irf 

16.1 

— 

250 

396 

86.4 

88.8 

185/2=92.4 

搭載 馬力 

P 

HP 

4.2 

6X2 

51.5 

425 

12.5 

12.0 

20 

馬力 荷重 

W/P 

N/HP 

70.1 

— 

23.8 

27.2 

86.4 

88.8 

49.1 

飛行 距離 

R 

km 

— 

50 

一 

一 

滞空時間 

T 

hr 

1 

2.5 

2.5 

6.5 

0.5 

0.5 

飛行 高度 

H 

m 

2,800 

100 

一 

巡航速度 

V 

r/kt 

— /55 

no 

~/80 

-/55 

— 

一 

一 

ペイ ロ ー ド 

nip 

kg 

45 

45 

450 

20 

20 

20 

使用 目的 

監視 

多目的 

多目的 

偵察 

対潜水艦 | 

農薬 撒布 

パト ロ-ル 

農薬 撒布 

農薬 撒布 

ス （Pegasus) で， 米海軍 用の 仕様 も充 たす ものである。 この 機体は， ジャイ 
ロ ダイ ンの 開発した ダシュ (Dash) と 呼ばれた 対 潜 用 ヘリ コプ ターからの 発展 
型の 共 軸 反転 ローターの RPH である。 

⑷ はべ ルと ボー イン グの 共同 開発 中の テ ィル ト. ローター 機 用の RPV の B340 
で， 船舶からの 離着陸 研究 用で ある。 

農薬 撒布へ リコ プ ター 

有人 飛行機に よる 農薬 撒布は， 米国で 最も 多く 利用され ている が， 地形が 
複雑で 農地 （蜜柑畑 や 田圃 等） の 狭い 我国では， 有人 ヘリコプターの 利用が 
世界で 最も 盛んで ある。 しかし， ヘリコプター による 農薬 撒布は， ある 時期 
に 集中し， しかも 撒布を 希望し ない 農地 や， 池な どへの 農薬 飛散を 防ぐ ため 
に， どうしても 風の 弱い 朝 •夕の 短時間に， しかも 高度を 低く 飛ばなければ 
ならない。 このため， 機体， その 整備 士 ，パイ ロッ トの 忙し さが， 特定の 時 
期に ピークに 達する と共に， 整備 士と パイ ロッ ト への 負担が 急増す る。 例え 
ば 高圧線の 存在に 気付かな いと いった， 疲労に よ る 不注意から の 事故が 目立 
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図 4」-4 

無線操縦 ヘリ コプ ター の 例 


つよう になって 来た。 

そこで， 有人 機なら ぬ RPH で 農薬を 撒布し ようとい う 動きが あって， 筆者 
も その 開発に 参加した。 実は 20 年 ほど 前に， すでに 手放しで もホヴ ァリ ング飛 
行ので きる 自動制御 （ 1 個の ヴァー ティ カル. ジャイロ で 姿勢 安定を とり， 3 
個の レイト. ジャイロで ダンピングを 与える） システムを 備えた 模型へ リコ 
プ ターを 開発して いたので （図 4.1-4)， その 経験を 生かした ので ある。 筆者 
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図 4」-5  RPH の 例 
(a)  RCASS 

(日 本 農林 水産 航空 協会) 


(b) ヤマハ R -50 


(C) 日航 電 KG-I35 


の それは 前述の よ うに， 元 も とは 気球 観測 用 機材の 高空からの 回収に 使う つ 
も りで 開発した ものであるが， カメラを 積んでの 撮影 や 農薬 撒布 も 可能で あ 
つた。 機体の 諸元は 表 4.1-2 に 示されて いる。 

図 4.1-5 は 最近 開発され た RPH3 機種を 示して いる。 ⑷ は 日本 農林 水産 航空 
協会の プロ ジヱク ト である “R.CASS” 機で ある。 共 軸 2 重 反転 ローターを 採 
用した のは， 機体が パイ ロッ ト より 充分 遠方に 離れて， 機体の 向きが 判らな 
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図 4 .卜 6  2 次元 翼 型の 揚抗比の レイノルズ 数に よる 違い 
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くても， それを 気にせずに 位置が 変えられる こと， その 結果， 予め プロ ダラ 
ム された 径路に 沿っての 農薬 撒布を 容易なら しめる ためで ある。 単 ローター 
の RPH では， 機体を 遠方に 離さない よう にす るか， テ レヴィ •カメ ラを 搭載し 
て， パイ ロッ トが 常に その 映像を 見ながら 機体 位置を 決めない といけ ない。 
⑹ は ヤマハ R-50 の 例で， 有人 ヘリ コブ ターと 同じ 方式の 農薬 撒布を 行う。 ⑷ 
は 日航 電の KG-135 で， 慣性 誘導 装置を 備えて いるので， 指定 径路に 沿っての 
飛行が できる が， 単 口ー ターの ヘリコプターで あるから， 後進は 機体の 向き 
を 変えないで 尾翼が 先行して 後ず さり の 飛行と なる。 

RPV 用 翼 型 特性 

特に RPV 専用の 翼 型が ある わけでは ない が， レイ ノル ズ 数が 小型の 模型 機 
ほど 小さくな いので， 2 次元 翼の 特性は， 図 4. 1-6 に 示される ように， 人の 乗 
る 実 機の それと 大差は ない。 

§4.2 羽ばたき 機 

鳥の 羽ばたき 飛行を 見て， 人間 も 同じよう に すれば 飛べる かも 判らぬ と考 
える のは， 極く 自然の なりゆき である。 古くから 空を 飛ぶ 試みは 羽ばたきを 
真似る 物であった。 ダ ビンチの 例は あまりに も 有名で ある。 身近な 鳥で ある 
コ ウノ トリを 良く 観察して， 図 4. 2-1 に 示された よう な 翼の 動きの スケッチを 
残した のが， オットー. リリ エンター ルであった。 彼は 翼の 上下 運動と， 若 
干の ピッチ 角 変化と で， 主翼の 両翼 端に 推進力が 発生す る こと を 理解して い 
たが， そのような 機体を 作る 前に， 先ず コ ウノ トリの 上手な 滑空 飛行に 目を 
つけて， ハング グ ライ ダーの 製作と それを 使っての 滑空 力学の 勉強 および 滑 
空の 技術 習得に 励んだ。 日本の 飛 び 妾 M も 足 で 踏む 羽ばたき 飛行 を 夢見て い 
た。 しかし， 人力での 羽ばたき 飛行の 試みは， どれ もこれ までに 成功した と 
いう 話は 聞かない。 
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翼 各部 位の 面積 


0.  0072m* 
0.  0092  m* 

各 羽根の 而 稍く  0.0096 
0.  0092  m* 
0.  0072  m: 


D  =  0. 046m1  C=  0.076m2  B  =  0.067nf  A 


0.  0615 


-0. 27m 


0.  20m— レ 0. 18m-* 


コ ウノ トリの 翼 （質量 4kg) 
翼 各部の 経路 


打 下し 時 ジ A\\\\\\°  打 上げ 時 

m^.2-\ リリ エン ター ルの 鳥の 羽ばたきの スケッチ 


羽ばたき 翼に 働く 空気 力 

図 4. 2-2 に 羽ばたき 翼に 働く 空気 力が 示されて いる。 ⑷は 翼が 前進 中に 下に 
動い た 場合で ある。 前進に 伴う 後向きの 流れ w と， 下向きの 動きに 伴う 上向き 
の 流れ w; (吹 下しで 若 千 減少） と を 合わせた 流速は 翼 面の 前 下方から 図の よう 
にやって 来る。 これに 垂直 上向きに 揚力 L が 働き， 後向きに 抗 力の が 働く。 空 
気力の 合力 況 は， 従って/? で 与えられる。 この 合力は， 下への 動 
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前進に 伴う 
後向き の 流れ， 《 


スト ロ ーク面 

上への 動き に 伴う 
流れ 


、水平 前向き 成分 （推進力) 
(c) 前進 中の 打 上げ 


(d) 静止 中の 打 上げ 
図 4 . 2-2 羽ばた きに 伴う 空気 力 


きが 速い ほど 前傾 角 0=tarr1(M；/ な） が 大きく なる。 さて この 合力の 前進 方向 
(図で 水平 方向） 成分が 推進力を， そして 垂直 上向き 成分が 重量を 支える 力 
となる。 推進力は 翼 以外の 抗力 成分と 釣合う か， それより 大きければ その 分 
が 前方への 加速に 伴う 慣性 力と 釣合う。 ⑸ は 前進 速が 無い 場合に 翼が 下方に 
動いた ものである。 この 時は 羽ばたき 翼が 動く  “ ストローク 面” は 斜めにな 
る （先の ⑷の 場合 スト ローク 面は 実は 垂直と していた）。 つま り 翼を 斜め 下方 
に 動かす と共に， 翼 弦を ストローク 面の 方へ 傾けて， それで 前進 速の 無い こ 
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(i) 上から 見た 図 （製作： 野中 繁吉） 


(H) 飛行を 下から 見た 図 


0) 丨 対の 羽ばたき 翼を もつ 機体 


(i) 前方の 右翼が 打 上げ， 後方の  〇〇 前方の 右翼が 打 下し， 後方の 

左翼が 打 下しの 状態  左翼が 打 上げの 状態 

(b) トンボ 型 羽ばたき 翼を もつ 機体 （製作： 吉良幸 世） 


(i) 前 翼の 左翼が 下がり  （》) 前 翼の 左翼が 上がり 

右翼が 上がった 状態  右翼が 下がっ た 状態 

⑹ 前方 羽ばたきの タンデム 翼の 機体 （後 翼は 胴体で 固定） （製作： 吉良幸 世) 
図 4. 2-3 模型 羽ばたき 機 


— 丄5 乙 — 


第 4 章 遠隔 制御機と 羽ばたき 機 


とを 補って， 翼 面の 斜め 下方から 空気が 入って 来る ようにす る。 そこで 流れ 
に 垂直に 働く 揚力と， 平行に 働く 抗力 とが 作る 合力が， ⑷の 場合と 同じよう 
に 前向き 成分の 推進力と 上向き 成分の 垂直 力と を 作って く れ るので ある。 

⑷ は 前進 中の 打 上げ 時を， そして ⑹ は 静止 中の 打 上げ 時の 空気 力が 示され 
ている。 ⑷ の 状態では， 空気 力は 下 前向きに 働き， 推進力 成分は 出る が， 上 
向きの 成分が 負で， 重量を 支える 成分は 損を する。 そこで 鳥では その 不利を 
補うた めに， 翼の 手首から 先を 折り曲げて 不利を 減らす。 昆虫では， 翼を 大 
きく 捩って， 不利な 空気 力を なくす ようにす る。 一方 ⑷ では， ストローク 面 
が證 直に 近い 時， 推進力 成分は 大きい が， 垂直 力 成分は， 抗 力が 大きい 時は 
(例示の 場合） 下向き， 揚力が 大きい 時は 上向きと なる。 つまり ⑸ の 打 下し 
では 抗 力が 上向き 成分に 貢献した が， ⑷ では， 抗 力は 逆に 働く ことが 判る。 
そこで 抗 力の 大きい， 例えば 昆虫の 翼では それを 利用す るた めに ス ト ローク 
面は あま り 寝かさない 方が 良い。 ハチ ドリの よう に 揚抗比の 大きい 翼では， 

ホ ヴァリ ング では スト ロー ク而を 水平に 寝かす。 

羽ばたき 模型 

図 4. 2-3 にいく つかの 羽ばたき 模型 機を 示した。 (a) は 1 対の 羽ばたき 翼で あ 
る。 ゴムに 貯えられた エネルギーを トルク 出力と して 放出し， それを 羽ばた 
き 運動に 変える 野中 繁吉の クラン ク 機構は 図 4. 2-4 に 示されて いる。 (b) と (c) は 


図 4. 2-4 

羽ばたき 機構の 一例 

(製作： 野中 繁吉） 
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2 対の 羽ばたき 翼で ある。 そ の 羽ばたき 法は 吉良幸 世の 考案に なる も ので， 
⑹ トンボ 型 （オニ ヤンマの 大きさ） では， 前方の 左翼と 後方の 右翼は 胴に 固 
定 され， 前方の 右翼と 後方の 左翼が 連結され て 動く ものである。 一方 ⑷ の 前 
方 羽ばたきの タンデム 翼 型 （翼 幅 38cm) では 後 翼は 固定で， 前 翼が 左右 一体 
で 横 揺 運動を 繰 返す。 前 翼の み 羽ばたかして いるの だが， 反 トルクで 胴体と 
共に 後 翼 も 横 揺 運動を して， 結局は 前後の 翼が 空間に 対して 羽ばたい ている 
こ とになる。 （b)，(c) 何れも 非対称 羽ばたきで あるが， ウス バカ ゲロ ウ のように 
優雅に 飛ぶ ので， どう しても 普通に 羽ばたいて いるよ うに 見えて しまう。 

人力 羽ばたき 機 

模型で 良く 飛ぶ 羽ばたき 機を， そのまま 大きく して 人力で 飛べない かと 思 
うが， どうであろう か。 羽ばたきに 使われる 慣性 力 や 空気 力が 羽ばたきの ヒ 
ンジ 周りに 作る モーメントは， 長さの 5 乗 （質量の 5/3 乗） と 羽ばたきの 周波 
数の 2 乗に 比例す る。 動力 （パワー） は 従って さらに それに 周波数が かかっ 
て， 長さの 5 乗と 周波数の 3 乗との 積に 比例す る。 これに 対して， 筋肉の 出 
し 得る パワーは 質量に 比例す るので， 体が 大きくな ると， その 3 乗に 比例し 
て 得られる パワーが， 羽ばたきに 必要な パワーに 追いつかなくなる。 そこで 
大型に なるほど 羽ばたきの 周波数を 減らさな いといけ ない。 図 4. 2-5 に， 羽 ば 


親類 _  鳥 
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たき 飛行を する 生物 （鳥と 昆虫） の， 羽ばたき 周波数と 質量との 関係が 判る 
統計 値を 示した。 これから 判る ように， 約 13kg を 越す 飛行 生物は 現実には 存 
在して いないの だが， 平均 60kg は あろう 人間が， もし 羽ばたきを すれば， そ 
の 周波数は 1Hz 以下で， そんなに ゆっくり した 羽ばたきでは， 空気 力が 体を 
重力に 逆って 持ち上げる ほどの 揚力を 発生し ないか も しれない。 

しかし， プロペラを 推進力に した 人力 機は ある 訳で， 人力 機の 長い 翼を 根 
元から 羽ばたく のでは なく， 翼 端の みを， または 別の 羽ばたき 推進機を ゆっ 
く り 羽ばたいて 推進力を 作り， 長い 滑走 距離で 速度を つけ， 固定 翼の 部分で 
揚力を 発生 させて 離陸す ると いう 方法は 有望で ある。 羽ばたきの 静止 推力は 
僅かで あるから， 自転車の ように 車輪を 漕いで 加速し， 速度が ついた 状態で 
翼を 羽ばたけば 良い。 速度の ある 時の 羽ばたき 翼の 効率は， プロペラの それ 
とさ ほど 変わりない ので， 飛行が 可能になる かもしれ ない。 問題は 慣性 力で 
ある 。 

羽ばたき 翼は， 周波数 も 振幅 も あまり 大きく はでき ない。 慣性 力に 由来す 
る トルクは 推進力には 寄与 しないので， 生物が やって いるよう に， 羽ばたき 
機構に ばねを 入れて， 慣性 力の パワーを， ばねの 弾性 エネルギー として 貯え 
ねばならない。 打 下しで 考える と， 打 下しの 後半で 下への 動きを 減速し， や 
がて 最下 点で 動き を 止め， 次の 打 上げでは 上への 動きに 変えねば ならない が， 
この 時に 大変な 慣性 力が 発生す る。 下への 動きは この 慣性 力の おかげで なか 
なか 止め 辛い ので ある。 そこに ばねが 入って いると， ばねが 働いて くれて， 
下への 動きが ばねの 変形に 変わる ので， 下へ 行く ほど ばねが 変形して 上向き 
の 力を 出して 動き を 止める よう に 働く。 すなわち 慣性 力が ばねの エネルギー 
として 貯えられる。 次に 最下 点を 過ぎてから， 今度は 打 上げに 対しては， バ 
ネの 弾性 力が 上への 動きを 助けて くれて， 上への 加速は 容易と なる。 すな わ 
ち ばねに 貯えられた 弾性 エネルギー が 解放 されて， 羽ばたき 翼の 運動 エネ ル 
ギ ーに 変換され るので ある。 打 上げ 後半では， また 動きを 減速す るのに ばね 
の 力を 借りる。 その 様子は 前述の 打 下し 後半の 様子と 同じで ある。 

ばねと 質量の ある 翼の 運動 系は， ちょう ど 共振した 周波数で 羽ばたく 時， 
慣性 力の 仕事が 完全に ばねの 仕事と 消去し 合う ので， 人カ パワーは 全て 空気 
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力の 作る パワーの みに 用いられる ことになる。 そこの 所を 沖縄の 飛び 安里は 
知っていた らしく， ちゃんと 竹の ばねを 羽ばたき 機構に 取り入れ ていた。 翼 
端の 羽ばたき 機構に それを 入れる と， ばねは 随分と 強い 物になる ので， 羽 ば 
たき 翼の 大きさを うまく 設計し なければ いけない。 しかし 筆者は 挑戦に 価す 
る システムと 思って いる。 どなた か 筆者 と共に 人力 羽 ばた き 機の 飛行に 挑戦 
してみ ません か。 

エン ジ ンを 積んで 人力 以外の 機 力を 使う ので あ れ ば， 飛行は 確実に できる 
ことにな ろう。 これ も 面白い チャレンジの 一つで ある。 
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風を 利用した 玩具は 数多い が， 空に 揚げて 飛行を 楽しむ 風は， 後に 発明 さ 
れる 飛行機の 開発に とって， 極めて 良い 研究資料と なった。 特に 風は 飛行機 
の 安定性の 研究に 利用され たので ある。 そういった 航空の 実験 道具と しての 
みならず， それ 自体 流体力学 や 飛行 力学の 目 で 眺めても 興味深い 特色を 持っ 
ている。 本章では それ 等を 調べて みよう。 

§5.1 風の いろいろ 

図 5. 1-1 に 示される ように， 風には いろいろな 形が あるが， 典型的な のが ⑷ 
和風の 縦長の “ 矩形 風” と⑸ 洋風の “ゲ イラ •カイト” と 呼ばれる 三角 凧で 
ある。 両者の 決定的な 差は 図 5. 1-2 に 示される 通り： ⑷ 前者は 安定が 悪く 揚げ 
難いが， 糸目を うまく 調節して， 一度 揚がれば， 目の 高さ も 適当で 引きが 強 
く， 充分 風 揚げが 楽しめる。 （b) これに 対して 後者は， “ 糸目” が 1 本で 子供で 
も 容易に 揚げられる 代りに， いわゆる “天 井風” となって 直ぐ 首筋が 疲れる 
ほど 頭上に 来る と共に， 引きが 弱くて 頼りない。 

再び 図 5. 1-1 に 戻って， ⑷ の ハタは 矩形の 和風よ り 若 千 横幅が 広い。 そのた 
め 揚抗比は 幾分 大きくな るが， 前 縁に 後退 角が つくので， 安定が 増し， 尾の 
代りに 左右 翼 端に 飾りが ついている だけで ある。 別の 安定 法と して， ⑷の八 
丈 風は 矩形を さらに 縦長に し， また ⑷の 韓国の 矩形 風は 真中に 丸い 穴を開け 
る。 前者は 揚抗比が 落ちる が 後者は 迎 角の 小さい 時に 揚抗比が 増える。 両者 
共 横滑り に対しての 抗 力が 相対的に 大き く なって， 尾が 無くて も 容易に 揚る 
ようになる。 ⑴の 奴凧は 似た 作りの ⑻鳶 や， ⑻ 中国の 蜻蛉 風と 共に， 横幅を 
増して おいて， 翼 端で 変形 させて 風を そこから 逃がす ようにした おか げ で， 
揚抗比は さして 増えない けれど やはり 横に 滑った 時の 安定は ⑸の ゲイ ラ •力 
イ ト 並に なって いる。 南方の 島々 で 使われる （ i  ) の 魚釣り 風は， 椰子の 葉で 
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(e) 韓国の 穴 
あき 風 


第 5 章 風 
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(]) 箱 服 


(b) 洋服 ア スぺク ト 比瓜大 
揚抗比  ZVD 大 


図 5 .卜 2 仰角の 違い 
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⑹ 布 風 （橇 型） （製作： 萱場 達郎）  （d) 回転 服 （スプール 型） （製作： 萱場 達郎) 
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作った 簡単な 縦長の 風で， 八 丈 風に 似て 揚抗比が 悪い ので， 高度は 余り 上が 
ら ない。 しかし 広い 海原で， 十分 沖合に 揚げる ことができ るので， それに 釣 
針を 下げれば， 環礁の 外海に いる 大 魚を 釣る ことができて 便利で ある。 魚が 
かかれば 椰子の 葉の 風は どう なっても 気にする こ とはない。 

⑴の “箱* ” は， いわば “转 好” 型で あるが， 00 の 複葉機 風と 同様に， 奥 
行きの 揚力 面が あって “ 立体 風” とも 呼ばれる。 他に も， 例えば 三角柱を 組 
み 合わせた ものな ど， いろいろな 立体 風が 考えられる。 一般に 立体 風には， 
縦に も 横に も 揚力 面が いくつ も あるので， 縦の 安定 も 横の 安定 も 良くて， 揚 
抗 比は それほど 大きく ない が， 通常 糸目は 1 本で も 充分 良く 楊る ものである。 

(1) の “連 風” は 要するに 風を 連ねた もので， 見た目が 華 かで あると 共に， 
高空まで 糸を 充分 長く できる 楽しみが ある。 ㈣の鷗 は 鳥 達が 寄って 来る。 異 
種の 鳥， 例えば 鳶や 烏は 攻撃を 仕掛けて 来る が， 仲間の 鷗は 夕方 一緒に 帰ろ 
う と 誘いに 来る という。 

さ らに図 5. 1-3 にいく つかの 変わった 風を 紹介す る。 ⑷は 埼玉県の 宝珠 花の 
大風。 我国には この 他に も 相模， 座 間， 白 根， 浜 松 等に 大風を 揚げる 風習が 
ある。 この 図の 大風は， 縦が 14.5m， 横が llm， そして 糸目の 長さは 30m で， 
宝珠 花 保存 会の 会員 50 名で 揚げる。 ⑸ は 黒田隆 二の スイッチ 風で， 糸目の 支 
持 点が 変えられる ようになって いて， 糸を 一旦 ゆるめて それを 動かし， 違っ 
た 姿勢で も 安定に 揚 る。 そのため， 空中で 色が 変わって 見える よ うに もなる。 
(c) は 布 1 枚と 棒 2 本ない し 3 本から なる 極めて 簡単な 橇 型の “布 風” で， 良 
く 揚がる ぐにゃぐにゃな “ 可撓*” ともい える。 広 井 力は 真中の 棒を 抜いて 
よ り 簡単に した 布に 自由な 絵を 描いて 楽しんで いる。 そして ⑹は 波状の 板の 
ような 翼 型に モーメントが 発生す る ことから （§1.2 参照)， 両端を 円 板で 抑え 
て それを 風に 当てる と 自動的に 回る。 この 時流れ に 垂直な 上向きの “マ ダナ 
ス カ，， が 揚力と して 働いて それが 上に 揚がる という スプール 型の “ 回転 風’’ 
である。 抗 力は 翼 弦を 直径と する 円柱の 抗 力に 近い。 

以上 いろいろな 風を 紹介した が， 各種の 風を 見る には， 風の 博物館へ 行く 
と良い （東京都 中央 区 日本 橋 1-12-10 たいめい けん 5 階)， 世界中の 風が 陳列 
されて ぃて龜 きない。 風の 面白味は， このように 形が 多様で 色彩 も 豊富な 物 
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が， 自由に 作れる ことで ある。 多少の 揚げ 方の 難 かし さは ある ものの， 模型 
飛行機よりは 易しく， それでいて， 動きが ダイナミック である ことが 子供 ば 
かり でな く 大人を も 魅き つける のであろう。 

§5.2 服の 性能 

和風と 洋風の 揚がり 方の 差は 何から 来る かとい うと， 後述のように， 実は 
その 平面形の 故で ある。 和風は 横幅と 縦 幅との 比の アス ぺク ト比 及 が 1 以下 
なのに 洋風は 4 も あって， これから， 図 5.1- 2 に 示された ように， （a) 揚力 乙と 
抗 力/) との 比で ある “ 揚抗比”  LAD の 小さい 前者が“ 仰角”  0 も 小さ く なって 
低い 高度に 揚がる のに 対し， ⑸ 揚抗比 L/Z) の やや 大きい 後者が 仰角® も 大きく， 
高い 高度に 揚がる ので ある。 引き， つまり 索の 張力は， 空铽力 
に 比例 する が， 和風は 抗力 が 積極的 に 張力 増大に 役立って いる。 

縦長の 矩形の 和風は， 図 5. 2-1 の スケッチに 示される ように， 揚げの 初期 
の 大迎角 時に， 一対の 大きい 剝離 渦を 作って， 揚力 も 抗力も 大きい。 揚が っ 
て 行く につれ て迎 角が 小さく なっても， 剝 離は 無くならな いので， やはり 抗 
力， 従って 張力は 大きい。 つまり 和風は 流れの 剝 離を うまく 利用す る 風で， 
糸目が 適当で あれば 広い 迎角 範囲に わたって 安定 も 良くなる。 ただし， 後述 
する ように， 左右の 安定を 保つ ために 和風は 必ず 表 （糸目の ある 側） に凸で 
(図 5 • 1 - 1(a) 参照）， 逆に 凹 だと 不安定 で 揚が ら ない。 

これに 対して 横長の 三角形の 洋風は， 揚げ 初期の 大迎 角の 剝 離は， アスぺ 
クト 比盧 が 大きい 時 そのまま だと 揚力 の 左右の 分布が なかな か 対称に ならず， 
一般に 不安定に なり 勝ちで ある。 だが 幸い その 可撓 性に 助けられて 風は 撓ん 
で剝 離が 均一 化して 安定になる。 頭上に 来てから の小迎 角では， グライダー 
の 曳航に 似て， 充分 安定に 飛行す る。 実際 洋風の 糸を 外して， 投げる と， 滑 
空 機と しても 通用す る ほど 安定した 飛行と なる。 

凧に 働く 空気 力 

前述の 事象を， もう 少し 力学的に 見て みよう。 2 種の 異なる アスペクト 比 
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図 5 . 2- 1 空 力 特性に 対する 平面形の 影響 


— 164  — 


第 5 章 風 


•矩形 服 及 =  0.68 
— 矩形 服 ^R  = 1.  48 
•一  三角 服 二 3.  94 


抗力 係数， Cd 


1^5 


の 翼に ついての 揚抗 曲線は すでに 図 13_4 に 示されて いる。 ここでは さらに 和 
風と 洋風の 平板 模型の 風洞 実験で 得た 空 力 特性を 図 5. 2-1 に 示した。 ⑷ の 揚力 
係数 CL で 判る ように， アスペクト 比 及の 小さい 風は 揚力 傾斜 a が 小さく， 流 
れの剝 離 （黒塗り で 示す） が 早く から 始ま るので， 傾斜の 非 線 型 性が 強いが， 
最大 揚力 係数 CLmax が 大きい。 これに 対して ア スぺク ト比及 の 大きい 風は， 揚 
力 傾斜 0 が 大きく， 迎角ぴ の 増しに 対して 剝離も おそくて， 従って 傾斜が 線 型 
に 保存され ている 迎角 範囲が 広い が， 最大 揚力 係数 CLmax は 小さい。 ⑹ の抗力 
係数 CD は 上述の 揚力 特性 CL に 対応して 次のように いえる。 ア スぺク ト比盧 の 
大きい 矩形 風は 迎角 びの 増加に 対して 剝 離が 急激で 抵抗の 増加が 直 ぐ 始ま るが， 
アスペクト 比 及 の 小さい 矩形 風は， 剝 離が 早く 始まっても， それは 直ぐ 抗力 
増大に つながる よう な剝 離では なく， 抗 力が 他の 風よ り 増え 出す のは， 迎角ぴ 
が 大分 大きくな ってからで ある。 ⑷ の揚抗 曲線で 見る と， アスペクト 比の 違 
いに よる 上述の 空 力 特性の 差が よ り 顕著に 見られる。 原点から 曲線への 距離 
が 空気 力 尺= ゾ Z/+Z)2 になる が， この 値が 大きい ことは， 風の 引きが 強い、 


図 5.2-1 
(c) 揚抗 曲線 
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揚力， L 


揚力， L 


(a) アスペクト 比の 小さい 風 
(迎 角大， 釣合 仰角 小) 


(b) ア スぺク ト 比の 大きい 服 
(迎角 小， 釣合 仰角 大) 


図 5. 2-2 服に 働く 力 （モーメントの 釣合いは 考慮 外) 


とを 意味す る。 アスペクト 比の 小さい 縦長の 風が 楊る 高度は 低い が， 索の 張 
力 が 強 く 遠くへ 風を 揚げる のに 向いて いる。 図 5 . 1_1( i ) の 魚釣り 風が いかに 合 
理的 であるかが 判る。 

図から， 揚抗比 L/ のの 大きい のは 三角 風 や 横長の 矩形* のよう にア スぺク 
卜 比 水の 大きい 風で あるが， 最大 空気 力況 max はア スぺク ト 比の 小さい 矩形 風 
で 得られ る ことが 判 っ ている。 では 何故 揚抗比 ム/の の 大き い 風は 天井 服と な 
るの かを 次に 考えて みよう。 

図 5. 1-2 に 見られた ように 索 （糸） の 長さが 短 かい 時， 風の 見える 角度 仰角 
® は， 張力の 方向を 示す“ 張力 角” 夕に 近い， すなわち® 三沒 になる。 ア スぺク 
卜 比 /R の 大き い胍 ほど 揚抗比 ム/ のが 大きく， 図 5. 2-2 を 参照して 資料 5. 2-1 に 
示される ように， そんな 風 ほど 張力 角 沒， 従って 仰角 ⑭が 大きく， 前述の 天井 

こなり 易い ことが 判る。 さらに 次の ような こと も 再認識され よう。 揚抗比 
の 大き い胍 は， 僅かな 揚力で 天井 風と なる ので， 手元での 糸の 張力 了は 弱く 
頼りが 無い 上に， 仰角® が 大きい ので， 見上げる 首が 疲れる。 それに 対して， 
和風の よう な剝離 流を 伴う ために ほどほどの 揚抗比を 持つ 風は， 仰角 も 首が 
疲れな い 高さに 釣合う 上に， 強風で なくても 力強い 張力が， 胍を 上げて いる 
充 実感を 満たして くれる。 

図 5. 2-3 の モーメント の 釣合い， ま たは 資料 5. 2-1 を參 照して， 次の ことが 


いえる 0 
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図 5.2-3 

モ ー メント の 釣合い 


( i  ) すでに 述べた よ うに， 揚抗比" Z) の 大きい 風 ほど 張力 角夕が 大き くな り， 
風は 頭上へ 来る。 （ii) 重量の 軽い * は， 張力 中心 位置 xT が 風圧 中心; cA と一 致 
する。 （iii) 風の 重量が 重くなる と， 風圧 中心が 後方へ 下がり 張力 中心との 距 
離が 増大す る， xt〉a：a。 （iv) 風の 発進 時 （び 三 90。） には， <9丁 三 三 90。 で 汐 三 
0 となり， ズ丁 三、 が 成り立つ。 通常、〉 、 に 設定して あるので， 発進 時には 頭 
下げが 生じ， かつ 空気 力の 風 面に 平行な 成分/? cos0A が 正で 急上昇す る。 （v) 
ある 与えられた 風 （重量 一定） の 糸目を 絞って 行った 点， すなわち “ 糸目の 
中心’’ を 前 （翼 弦の 前 縁側） に 出せば 出す ほど， すなわち 張力 中心； cT を 風圧 
中心 へよ り 大きく すれば する ほど U  T>xA) , 空気 力/? が 減少す るよう に， 小 
さ い迎角 ひで 風は 釣合い， 張力： T も 減少す る。 （vi) 逆に 糸目の 中心を 風の 下部 

(翼 弦の 後 縁側） に 持って行 くと， 釣合 迎角も 空気 力 も 大きくなる。 

糸目の 中心を 余りに も 上部 （前 縁側） に 持って行 くと， 迎 角の 小さい 時に 
は， 前の 糸が 緩んで 頭が 下がり 易い。 離陸に 当たって 上昇しても， 不安定で 
高度が とり 難い。 また 糸目の 中心を 余りに も 下部 （後 縁側） に 持って行 くと 
離陸 後上 昇し 難い。 

高空 凧 

例えば 富士山よ り 高く 風を 揚げる ことができ るか。 放送 用 あるいは 監視 用 
レーダーの ためなら， 成層圏を 越えて， 10,000 m 以上の 高空に アンテナを っ 
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(d) 揚抗比，" D 

4000 


揚抗比 
質量  m=  25kg 

風速 - ► 

10m/s 

_ 282N/ 


276N 


L  =  516N 


►/)  =  51.6N 
W=245N 


n  =  5350m 
\d  =  0.  97mm 


283^/  /264N 

=  4810m  \ 
Id  =0.  97mm/ 
/T  =  262N 
2500 

- 距離， s  (m) 


0.00 


(c) 索の 直径， d 


(共に） 


400 Or 


L  =  2060N 


索の 直径 


d  =0.  97mm  ■ 
d  =2.  06mm  • 
質量  m=25kg 


1809N^  1828N 


e 

\  2000  - 

w. 


風速 一 
20m/s 


/6  =  4740m 
W  =2.  06mm 


.001 _ 

5000 


1772N/ 


— D-206N 
W  =245N 

1832N 


d  =  2.  06mm 

1792N〆 


1826N 

I 

d  =  0.  97mm 


1782N/  /1826N  | 

y  =  4230m  \ 


d  =0.  97mm ノ 


A825N 


2500 
-距 離， s  (m) 


0.00 


0( 

20 

Ni 


oo s 
0. 


—  169  — 


けた 風が あると 便利で ある。 静止衛星を 利用す ると 距離が 遠い ので， アン テ 
ナ が 大型 になって 不便 なので ある。 

上の 要望に 応える には， 普通の 形の 風では 無理で， 通常の 風は 数百 メート 
ル も 上がれば 良い 方で ある。 それ 以上は， 索の 目方と 抗力 とで， 手許で 索が 
水平に なって しまう ので， “連風 ” にして， 図 5. 2-1(1) のように， 糸を 何回も 
途中で 釣 上げて やらない といけ ない。 単独 風で 高空に 揚げる には， 極めて 揚 
抗 比の 良い， 例えば グライダーの ような 風を， 軽くて 丈夫な 索で 揚げな けれ 
ば 駄目で ある。 図 5. 2-4 は， 富士山を 越して 4,000 m の 高度に 風を 揚げる 場合， 


資料 5 . 2-1 風に 働く 空気 力と 張力 

図 5. 2-2 を 参照して， 風の 重量を 阶 二 mg， 索の 張力を: T， その 方向， “ 張力 
角” を 風の 来る 水平面に 対して 0 と した 時， 揚力 厶と抗 力/) は 張力： T と 次の よう 
に 釣合う： 

L 二  Tsin6>+ W  =  Tsin 沒 （上下）  （5.2-la) 

D  =  Tcos0  (前後）  (5.2-lb) 

上 式で 近似 式は， 風の 重量 VK が 張力 T に対して 小さい， という 仮定から 得ら 
れ る。 二つの 式の 比を とる と， 

L/D  =  tane  (5.2-2) 

次に 図 5. 2-3 を 参照して， 縦の モーメント の 釣合いを 考えて みよう。 空気 力況 
=  JL2+D2 および 張力: T が 風の 面と なす 角を それぞれ 沒 a およびれ （二 沒 十び） と 
し， 張力の 向かう “ 張力 中心” の 重心からの 距離を モ ，また “ 風圧 中心” を ズ八 
とした 時， 重心 周りの モーメントの 釣合いから 次式を 得る： 
xtT  sin^T— xA/?sin^A  (5.2-3) 


ここに 

Rcos0a_= Lsma  —Dcosa 

Rs'mO  a= Lcosa  +*Dsin  ぴ 


(5.2-4a) 

(5.2-4b) 


式 (5.2-1) で 与えられる 力の 釣合 式を 使う と 
xTWcosa  =  (xT—xA)  RsinOA=  UT— ズ A)  (Lcosa  +Z)sin^)  (5.2-5a) 
または 


(5.2-5b) 


xT=xfii/  {1 — (W /R)  (cosar/sin^A) } 


を 得る。 もし 風の 重量!^ が 無視で きる ほど 小さいなら， 釣合い 状態で 次の 近似 
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索の 形状と 張力と が， ⑻ 風速， ⑹ 質量 (重量)， ⑷ 索の 直径， そして ⑹ 揚抗比 
を 変えた 場合に どう なる かを 示した ものである。 風は， 表 5. 2-1 に 示される よ 
うに， 索の 形状を 与える のでは なく， 揚抗比を 定めた ものである。 風速 勾配 
は 図 5.2-5 のように 定めた。 また 索の 単位 長さ 当たりの 質量で ある “線 密度” 
は 一定と した。 図 5. 2- 4 の⑷ ，⑸ ,(c) に 見られる ように， 風速が 増す か， 風の 質 
量が 減る か， あるいは 索の 直径が 減る かする と， 風は 頭上に 近づき （天井 風 
となり）， 索の 長さが 短 かくて 済み， そして， 手許の 張力が 増大す る （資料 5. 
2-1 参照)。 また 同 図の ⑹ に 見られる ように， 揚抗比が 増す と， 風は 頭上に 近づ 


式が 成立つ： 

xt=xa  (5 . 2-6) 

一方 凧の 重量が 大きく なる につれ て 張力 中心は 風圧 中心よ り 大きく 前方へ 動 
かなければ いけない。 

下 面に 凸の 風では， §1.2 に 述べた ように， 空 力 中心 周りの モーメントは 正な 
ので （Cm,ac>0)， 迎 角の 増し， 従って 揚力 係数 CL の 増しと 共に 風圧 中心は 後方 
へ 下る。 すなわち ここの 記号に 合わせる と， 式 （1.2-2) は 

xCp=xac-Cmtac/CL  (1.2-2) 

であるが， ここ での 風圧 中心の 定義は 重心から の 距離; cA で 与え られ ており， 
cxcl)=xcg-xA  (5.2-7) 

となる。 従って， 上 式を 代入す ると 

xA=xcg -cxac-^cCm>ac/CL  (5.2-8) 

となる。 これから 風の 重量が 増し それに 釣合 わせる よう に 揚力 係数 CL を 大きく 
すると， 重心から 風圧 中心までの 距離 xA は 小さく なり 張力 中心; cT が 不動で も， 
その 間の 距離は 増す ことになる。 

風の 取 付け 端に おける 張力 T と 索の なす 張力 角  <9 とは， 式 (5. 2-1) より 次の よ 
う に 書ける： 

T=  {{V2)pUq2ClS-W}  sin 没 +(%)p ひ 02CdScos<9 

= (M)/) ひ o2CL(sin  没  H - - cos  め — W  smd 

Cl/Cd 

[_ (，吸 S-W  =tan_ 丑 — Z(Cl/Cd) 

(1A)pU02CdS  CD  (\i)pU02SCL 


(5.2-9) 

(5.2-10) 
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表 5. 2-1 高空 服の 諸元 


項 目 

記号 

単位 

数値 

質  量 

m 

kg 

25 と 35 

面  積 

S 

m* 

12.6 

揚抗比 

LID 

— 

10 と 5 

揚力 係数 

CL 

— 

1.0 

索の 線 密度 

ml  ^ 

g/m 

0.78 

索の 太 さ 

d 

mm 

0.97 

4000 


N 


2000 


300 

0.00 


風速， ひ 二 


\[Uo 


t/o  =  10m/s  &  20m 


0.00 


Uo= 

10m/s 


Z^300m 


Uo= 

20m/s 


15.0 

風速， ひ (m/s) 


30.0 


図 5. 2-5 風速の プロ ファイル 


5  (m«) 

(b) 張力 角， 沒 


図 5. 2-6 高空 服の 面積 •重量と 張力 •張力 角との 関係 （10N 三 lkgf) 
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き， 索は 短 かくて 済む が， 手許の 索の 張力が 減少す る。 なお 本 例では 手許の 
索の 張力が 風の 取 付 端の 張力よ り 大きい のは ⑹の風 の 質量の 大きい 場合に 限 
る。 それ 以外では 索の 重力が 張力を 減らして くれて， 下へ 行く ほど 張力の 減 
少が 起こる。 

図 5. 2-6 には， 揚抗比 L/Z)  =  18, 揚力 係数 CL  =  0. 7 で 揚がって いる 風の 面積 
S と 重量 W  =  mg を 変え た 場合， ⑷ 風の 位置 で 索に 働 く 張力： T と ⑸ 張力 角沒と 
が 示されて いる。 風の 重量が 減って 翼面積が 増える と， 張力が 増え， かつ 張 
力 角が 90° に 近づく  （天井 風になる） ことが 判る。 


⑻ スーパー. ソ アリン 
グ •カイ ト の 飛揚 図 
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国際 凧揚げ 大会 

1977年4月23日 に， 米国の カリフ ォル ニヤ 州， ロングビーチ 市で， 国際 風 
揚げ 大会が 開かれた。 そこの “ ハイ フライ • コン テス ト” は， 風を 手元より 
揚げ 始めてから 3 分 後の 高度を 競う ものであった が， 日本から 参加した 吉田 
六郎が チャンピオンと なった。 ヘリコプターからの 観測に よれば， 彼の 手製 
の スーパー. ソア リング •カイ ト は， 西の 風 3.5m/s の 中を 3 分 間で 約 200m の 
高度に 達した ので ある。 図 5. 2-7 には ⑷ その 風の 飛揚 具合と， ⑹ 正面図 および 
⑷ 平面図と が 示されて いる。 ア スぺク ト 比が 盧 =  7. 7 と 大きく， 途中から 翼 端 
に 向かって 後退 角の ついた 簡単な 構造の この 風は， 確かに 高 揚抗比で あると 
共に， 安定 も 悪く なく， ハイ フライ. コンテスト 向きで ある。 風 揚げに 情熱 
を 注 ぐ 氏の 面目 躍如 とい っ た 設計で ある。 

§5.3 肌の 運動 

自由 飛行ので きる 航空機と 違って， 地上からの 索に 繫 がれて 動く 風は， そ 
の 運動が 可撓 性の 強い 索との 連 成 運動になる ので， 運動 システム として 自由 
度が 著しく 増大して， 複雑になる。 しかし 索が 短 かい 時， あるいは 張力が 大 
きい 時， 索の 運動の _ 由 度が 減って 来る ので， 風の 運動の 解析が 若干 容易に 
なる。 

索の プロ ファイル 

索の 単位 長さ 当たりの 質量で ある “線 密度” の 小さい 索は， 張力の 割に 重 
力の 影響が 小さい ので， 索の プロ ファイルは 風に よる 抗 力で 定まる。 この 時 
風が 一様で あれば， 索の 形状は， 凧の 張力 中心と 地上の 固定 点との 間を 結ぶ 
直線に 近い。 線 密度が 大きくな ると， 重力の 影響が 効いて 来て， すでに 図 5. 
2-4 に 見られた ように， 形状は “ 懸吊 線” に 近づく。 

索は 一般に 伸びは 小さい ので， 凧の 移動に 伴って 張力 点が 動く 時， 索の 伸 
び 縮みに 関る （索に 沿う 方向の） 動きに 対して 張力が 大きい 値で 抵抗す るが， 
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索に 直角な 方向に 対する 運動に 対しては 張力の 変化は 小さい。 その 様子の 一 
例を 示した のが 図 5. 3-1 で， 空気 力 及 A (従って 張力: rA) が 大きさで 5%( △尺 A 
/ 尺 A,0 二 0.0 5)， また その 水平面と なす 方向 d が 0° から 360° まで 変わった 時に， 
索の 張力 点 で 代表 される 風の 位置が どう 変わる かが 画かれて いる。 同一の 大 
きさの 空気 力 変化に 対して， 風が 索に 直角な 方向に 動き 易い ことが， 扁平な 
楕円形の 位置の 軌跡に 良く 表されて いる。 

以上の よう な 風の 動きに 伴って 索の プロ ファイル はどう なる かとい うと， 
索が 短 かい 時， その 形状は あまり 変わる ことなく 張力が 変わる。 一方 索が 充 
分 長いと， 風の 位置の 変動で 動く 索は， 風に 近い 先端の 部分に 限られて いて， 
手元の 方に 張力の 変動が 伝わる が， 索の プロ ファ イ ルの 変化は 小さい。 


図 5. 3-1 

風に 働く 空気 力 
の 変化と 位置の 
関係 
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(a)  I 本 糸目 

(角度 運動と 左右 運動と が不連 成） 
図 5. 3-2 糸目の 効果 


(b)  2 本 糸目 

(角 度 運動と 左右 運動と が 連 成) 

(横 運動の 例， 真上から 見た 図） 


風の 安定性 

先の 図 5. 3-1 から 次の ことが 判る。 風の 位置 例えば 高度が 下がる と， 和 W で 
は 多くの 糸目で 風の 面が 立ち上がり， その 迎 角が 増す。 そのため， 揚力， 従 
って 空気 力が 上向きに 増し， その 釣合 点は 上方に 移り， 風は 元へ 戻る ように 
移動す る。 つまり， 上下 方向の 位置の 変動に 対して 復元力が 働く。 

糸目が なく 索が 1 本の 洋風の ゲイ ラ •カイ ト では， 高度の 低下が 張力の 方 
向 変化と なって 下向きの 張力が 減少し， 風を 元へ 戻す。 

横の 安定， 特に 横滑り に対しては 矩形の 和風と 洋風と では 対応に 違いが あ 
る。 矩形の 和風は 糸目の 数が 多い ので， 強風の 中で も 風の 剛性が 高い。 この 
ため， 和風の 方は， 一般に 横 安定が 悪い。 図 5.3-2 に 見られる ように， ⑷ 糸目 
を 1 本に すると， 曳航 点 周り の 角度 運動 （図では 偏 揺 運動） が 重心の 移動 （図 
では 左右 運動） を 伴わない のに 対して， ⑸ 糸目が 2 本 以上に なると， 曳航 点 
周 りの 角度 運動が 重心の 移動を 伴う。 つま り 複数 本の 糸目に よ り 角度 運動と 
並進 運動と が 連 成して， 運動は 糸目と 曳航 索との 結び目 “ 曳航 点” の 並進 運 
動と その 点 周り の 角 運動と になる。 これで 先ずは （ i  ) 抵抗の 少ない 並進 運動 
に 抵抗が 与えられて， 系 全体の 減衰が 良くなる。 次に （ii) 曳航 点の 周りの モ 
ー メント を 考える と， 風 面に 働く 空気 力に 曳航 点までの 距離を 掛けた 空気 力 
の 作る モー メン トが， 風 面に 直接 働く 空 力 中心 周りの モー メン ト に比べて は 
るかに 大きい ので， 多少の 翼 断面の 変化は 風の 安定性 には あまり 効いて 来な 
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図 5. 3-3 

カイ テイン グの メカニズム 

(上から 見た 図） 


いで， むしろ 糸目のと り 方の 方が 安定に 強く 関わる。 ただ 迎 角が 変わった 時 
の 風圧 中心の 移動の 方向は 安定に とっ て 大事で ある。 前に も 述べた ように， 
風の 面が 表 （風を 揚げる 人の 方に 向いて いる 面） に凸に 反って いる ことが 必 
要で， この 形で 上下 あるいは 左右へ 滑っても， その 滑りを 止める ように 空気 
力が 働く。 特に 和風の 横 安定は 平な 面 や 逆に 凸の 面では 達成 さ れ ない。 

これに 対して， 例えば 鳶や 奴になる と， 翼と しての 上 反 角 がっき， 横滑り 
に対して 充分な 復元力を 持っ。 同様に 洋师 I の ゲイ ラ •カイ ト も 風の 強さに 応 
じて 翼に 上 反 角が っき， 後退 翼で ある こと と 腹 びれ の ある こと と 相 まって， 
風の 横と 方向の 安定性を 良く している。 従って 糸目が 曳航 索と 一緒の 1 本で 
良い。 また 図 5.1-3(c) の 布 風は， 和風と 逆に 手元 側が 凹で 空に 向かって 凸に反 
ってい る。 これは 布の 可撓 性の ために， 横滑りに 対して 安定な ので ある。 

ところ で 風は 空中の 一点に なかなか 静止 して くれる こと が 少ない。 風の 乱 
れと ，自 身の 変形 度の 違い も あって， 左右 何れ かの 方向に 走る と， 暫く その 
まま 動いて から， その後 やがて 元へ 戻る という “ カイ ティング” と 呼ばれる 
左右への 振動に 入る。 これは， 例えば 左へ 突 走る と， 暫く その 方向へ 進む が， 
風に 対して， 正 対 位置から 外れて 来る と， 図 5. 3-3 に 見られる ように， 横滑り 
流速が 生じ， これが 曳航 点 周りに 風を 元へ 戻す 方向の 横摇 モーメント， 偏 揺 
モー メン ト および 横 力を 与えて く れ る。 曳航 点が胍 の 面よ り 手前に あるので， 
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横 揺 モーメント は m の 面を 風に 正 対する 方向に 傾け， m に 働く 空気 力と それ 
に 対抗す る 張力と が 平行 とはなら ず 図の ように 交叉し， お 互いに 元に 戻す 方 
向への 横 力 も 追加され る。 一度 元へ 戻す 方向， つまり 右に 向かって 走り出す 
と， 風の 方向に 向かおう とする 偏 揺 モーメントは， 風を そちらへ 向ける ので， 
右に 向かって 風は 突 走って 行く。 充分 右へ 振られた 時点で， 先とは 逆の こと 
が 起こって， 風は 元へ 戻る。 このような， 糸の 張力と 風に 働く 空気 力と が 連 
成して 生ずる “ 曳航 体” 独特の 左右 振動を カイ テイ ングと 呼んだ ので ある。 


凧の 操縦 


模型 航空機に 比べる と， 風は 揚げる 人の 意の ままに 自由に 操縦で き ると い 
う ものでは ない。 しかし ある 程度の 操縦は 可能で ある。 それを 次に 述べよう。 

( i ) 風を 持って 馳け 出す。 風を 揚げる とき， 風が 弱い と 後向きに なって 馳け 
出す ことで， 風速の 不足を 補う ことができる。 一度 揚がれば 高くなる ほど 風 
速が 強く なる ので 馳 けなく て もす む。 （ii)» を 手前に 引く。 図 5.3_4(a) に 示さ 
れ るよう に， この 動きで， 》 は 面に 対する 相対 風速が 増す と共に 迎 角が 増す 
ので， 空気 力が より 前傾し， 風の 面に， それを 引き揚げる 方向の 力 （前 縁の 
吸引 力） が 働く。 つまり， これで 服は 上空に 向かう。 次に 糸を 弛める と， 風 
は 風に 流されて 元の 状態に 戻ろう とする。 しかし また 直ぐ 手前に 引っ張つ て 
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やる と， まだ 前の 位置まで 降下す る 以前に さらに 上に 引き揚げられ るので， 
先程より 高度が 増す。 この 操作を 繰り返す ことで， 高度は 徐 々に 増して 行く。 
言い換えれば， 人力を 投入す る ことで， 人の した 仕事に 対応して， 高度と い 
う 位置の エネルギーが 増した ので ある。 高度の 増しで 風速が 速ければ， そこ 
で 新しい 釣合 飛行に 入る こ とがで きる。 

さて， 風の カイ テ ィングを 利用して， （iii) 風の 動きの 適当な 位置で 糸の 引 
きと 弛めと を 上手く やる と， （ i  ) と （ii) の 上下の 運動の 他に， 左右の 運動が 
制御で きる。 しかも， 和風の ような 場合には， 実は 剝離 流が， 非線形の 特徴 
を 持って いるので， それを 利用す る。 すなわち， 流れの 剝 離の 仕方が， その 
前の 状況に も 左右され ると いう “ヒ スタ リーサ ス”の 影響 も 利用す ると， 風 
の 動きの 様子を 見て， 引きと 弛みの 操作を うまい タイミングで 行う と， 図 5. 
3-4 ⑸に 示される ように， 左右の 剝 離を 非対称に する ことができ， このため 横 
方向の 制御が 可能と なる ので ある。 たった 1 本の 索の 引きと 弛みが， 意の ま 
まに とは 言えない が， ある 程度の， 上述の 上下 方向の 移動と 左右 方向の 移動 
を 可能な らしめ ている というのは， 大した も のでは ないか。 

和風で も 横長に する と 安定性は 悪く なる。 その代り 操縦 性が 良く なる ので， 
例えば 喧嘩 風と して 使える ようになる。 名人の 手に かかる と， たった 1 本の 
索の 使いよ うで， 後述の スタン ト •カイ ト 並みの 動きを 見せて く れ る。 

しかし一 般の 人に とって， さらに 索を 2 本に してよ り 左右の 操縦 性を 高め 
たのが スタン ト •カイト なので ある。 

スタン ト •カイト 

“ スタン ト •カイ ト’’ または “ スポーツ .カイ ト” は 名の 示す 通り， 充分 
運動 性に 富み， 曲技 飛行を する 風で， 図 5. 3-5 に 示される ように， 平面形が 横 
長の 三角形 か， 図 5.1-l(c) の ハタの ように ダイヤ モン ド 型で， 前 縁に 後退 角が 
あって， かつ 左右の 2 本の 索の 手元の 位置を 前後に 変える ことができる。 こ 
の 操作で 風の 姿勢 （横 揺 角） が 変わり， 索を 引いた 側に 風が 傾き， 風に 対し 
ては 横滑りの 姿勢と なる （図 5.3-5(d)) 。 この 時， 後退 角の ある 前 縁に 働く 前 
方への 吸引 力と， 多少 立体的な 形状と で， 2 対の 糸目の 中心の 曳航 点が 後方 
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(d) スタン ト •ヵィ トの 操作 例  ⑻ 相対 流速と 服の 面の 迎角 
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中心 線 


(後 縁側） にある ほど， その 周りに 偏 揺 運動を し， 引いた 索の 側に 頭を 向け 
て， そちらの 方向に 進行す る。 この 動きで， 师 U こ 向かう 相対 流速は， 図 5.3- 
5(e) に 見られる よう に， 動きに 伴う 風と 自然の 風との ヴ ェクト ル 和で 相対 流速 
が 大きく なり， 迎角や 横滑り 角は 減少す る。 大きい 翼 幅の， 従って 大き いアス 
ぺクト 比の 翼は 迎 角の 小さい 所で 釣合って， 高速で 動き回る。 このため アス 
ぺク ト 比が 大きい にもかかわらず 天井 風には ならず， あま り 高く ない 範囲で， 
存分に 曲技 飛行が 楽 しめる。 

動きの 範囲を 天空に 画く と， 図 5.3-6 のよう な 半円形の 範囲と なる。 すな わ 
ち 操縦 者を 頂点と した 風下 側に 拡がる 円錐 面 （天空では 水平線で 切リ 取られ 
た 図の 円） 内で 風は 自由に 動き回れる。 

出発に 当たって は， 円の 中心に 立てて あった 胍 はち ょっ と 引っ張って 浮か 
してやる だけで， 勢い良く 上昇す る。 こうして 円の 端に 近づく と 上昇 速が 弱 
まり， 端で 釣合って 停止す る。 この 釣合い 飛行を ス タント •カイ ト では“ ホ 
ヴァ リング” と言う。 出発点を 変えても， 操縦し ない 状態では， 始めの 横滑り 
状態が 自然に 修正され て， 中 心 線 上 の 円の 端 で 釣合う。 また 適当な 操縦に よ 
り， 円の 端の どの 点で も 釣合った ホヴァ リングが 可能と なる。 ホ ヴァリ ング 
では 手元の 張力は 小さい。 

円の 広さは， 風の 強さ と共に 大きく なる が， 通常 円錐の 頂角で 120。 程度， 風 
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が 弱いと 45。 以下と なる。 円内では， 特に 中心の 近くでは， 風の 速度は 充分 速 
い ので， 動きが 自在な 上に， 引きの 強さは 抜群で， 正に スポーツ である こと 
が 実感され る。 

着陸に 当たって は， m を 他人の 邪魔に ならない 隅に 持って行って 地面に 近 
つ 、ける。 地面 近くでは 風速が 低くなる ので 速度を 減らし， 失速 させて 地面に 
軟か く 落とす のが 良い。 

凧を 安全に 揚げる ために 

模型 航空機 同様に， 風を 揚げる 際に も その 安全性に 配慮して， 他人の 迷惑 
にならぬ よう 心掛けるべき である。 

一番 心配な のが， 建築物， 特に 電線 や 電話線に 風を 引っ掛ける ことで， 他 
人に 迷惑を かける ばかりでなく， 高圧線 だと 自分自身 も 危険で ある。 風 揚げ 
は 場所を 選ばない といけ ない。 

喧嘩 胍や スタン ト •カイ ト では， 風 も 揚げる 人 も 動き回る 範囲が 大きくな 
るので， 他の砜 との II みや 他人との 衝突に も 注意 しないと いけない。 己れ の 
技倆に 相応 しい 風 揚け を 望みたい。 


— 18 厶 — 


おわりに 


昔， 筆者が 中学生の 頃， 夢中に なって 読んだ 本に， 木 村 秀政著 「模型 飛行 
機 読本」 （大日 本 飛行 協会 発行， 1943 年） という 名著が ある。 （故) 木 村 教授 
が， 若い 頃 お書きに なった 本で あるが， 模型飛行機の 大事な 基礎が， 実に 判 
り 易く 記述され ていた。 著者が 航空 工学へ のめり込む きっかけと も なった 本 
である。 省みて 拙著の 出来の 悪さに 恥 かしい 感じが する。 出来れば， 木 村 先 
生の 本が 復刻され ると 有難い と 思う。 拙著は それと 併読され る こと を 希望す 
る ものである。 

本書の 執筆に 当たって， 多くの 方々 から 資料の 提供を 受けた。 厚く 御礼 申 
し 上げる。 また 本書 出版に 当たり 御 尽力 下さった㈱ 電波 実験 社の 田 所 良 夫 氏 
およ び 資料 収集と 校正に 尽くさ れた 同社の 岡 本い さ お 氏と 筆者の 秘書の 天 野 
千 鶴 子 氏に 厚く 御礼 申し上げる。 

文中 掲載の 著者 あるいは 製作者 等の 氏名の 敬称は 恒例に 従って 略させて 頂 
いた 0 
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用語 索引 （欧文 略語) 


a  c 

aerodynamic  center  17 

JR 

aspect  ratio  23 

AFCS 

automatic  flight  control  system  134 

ARPV 

advanced  RPV  139 

ASE 

Automatic  stability  Equipment  134 

CG 

center  of  gravity  49,57 

CP 

center  of  pressure  15 

FA  I 

Federation  Aeronautique  International  56 

F  F 

free-flight  56 

G 

acceleration  based  on  gravity  acceleration  g  79 

GPS 

global  positioning  system  139 

I  GE 

in-ground-effect  101 

OGE 

out-of-ground-effect  101 

RC 

radio  control  56 

RCAS  S 

remotely  controlled  aerial  spraying  system  147 

Re 

Reynolds  number  40 

R  PA 

remotely  piloted  airplane  135 

R  PH 

remotely  piloted  helicopter  134,142 

R  PRV 

remotely  piloted  research  vehicle  139 

R  P  V 

remotely  piloted  vehicle  139 

S  AS 

stability  augmentation  system  134 

SET 

specific  excess  thrust  79 

U  AV 

unmanned  aero-vehicle  135 

炎 

delta  three  116 
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用語 索引 （日本語) 


一 あ 一 

アクロバット  acrobatics  or  aer¬ 
obatics  89 

アジ マス 角  azimuth  angle 108 
アスペクト 比  aspect  ratio 11，23 
厚み （wing)  thickness  10，13 
当て 舵  reverse  control 88 
アド ヴ ァース. ヨー  adverse  yaw  89 
安定 増大 装置 (SAS)  stability  augmen¬ 
tation  system  134 
安定板  stabilizer  87 
安定 棒  stabilizer  bar  116 
行灯 box 162 

一い 一 

イ オウ リアン  aeolian  33 
— 次の 調和 振動  first  harmonic  vibra¬ 
tion  109 

糸目  tension  strings  157 
糸目の 中心  projection  center  of  tension 
strings  167 


ウイ ング レット  winglet  33 
渦  vortex  28 
渦 定理  vortex  theory  30 
渦 揚力  vortex  lift  36 
運動量 理論  momentum  theory  94 

—え一 

良航体  tow  vehicle  178 
曳航 点  towed  point  176 
遠隔 制御機 (RPV)  remotely  piloted 
vehicle  9 ,93，135 

遠隔 制御 飛行機 (RPA)  remotely  pilot¬ 
ed  airplane  135 

遠隔 制御 ヘリコプター (RPH)  remotely 
piloted  helicopter  134，142 


逯 毛、 力  centrifugal  force  13,78 
円 板 荷重  disc  loading  97 

一 ぉ一 

横転  rolling  35 
横 揺 運動  rolling  motion  84 
横 揺 角  rolling  angle  or  bank  angle 
80 

横 揺 モーメント  rolling  moment  88 
オート ジャイロ  autogyro 106 
オート ロ テ イシ ヨン  autorotation 104 
御猪口に なった 傘 umbrella  blown 
wrong  side  out  110 
折り 曼み 装置  blade  folding  device  77 
音速  sonic  speed  15 

一 か _ 

カイ ティ ング kiting 177 

回転 風  rotating  kite  162 

渦 系  vortex  system  29 

風見 安定  weathercock  stability  83 

渦 芯  vortex  core  28,29 

荷重 倍数 load  factor  79 

偏 揺 運動  yawing  motion  84 

偏 揺 モーメント  yawing  moment  88 

可撓 式 ローター flexible  rotor  108 

可撓 風  flexible  kite  162 

カナー ド canard  52 

渦 粒 eddy  41 

渦 輪  vortex  ring  102 

渦 輪状 態  vortex  ring  state  102 

カルマン 渦  Karman  vortex  31，40 

カ ルマン 渦 列  Karman  vortex  street  31 

慣性  inertia  38 

慣性 航法 装置  inertial  navigation  sys¬ 
tem  144 

慣性 力  inertial  force  38 

関節 式 ローター  articulated  rotor  106 
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索 
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一き一 

キー. ロック  key  lock  77 
機械的 フラップ mechanical  flap 18 
基準 翼 弦  reference  chord  13 
基準 翼 弦 線  reference  chord  line  13 
逆流 域  reversed  flow  region  21,111 
キャン バー camber 13 
吸引 力  suction  force  36 
求心力  centripetal  force  30,78 
仰角  elevation  angle  163 
鏡像  mirror  image  101 
極 曲線  polar  curve  26,101 
錐 揉み spin  34 

一く一 

空転  free  rotation  68 
空転 装置  free  rotation  device  77 
空 力 中心 （ac)  aerodynamic  center  17 
クオー ター •グレ イン  quarter  grain  53 
矩形 風  rectangular  kite  157 
矩形 翼  rectangular  wing  24 
駆動 回転  driving  rotation  95 

一け一 

迎角  angle  of  attack  13 
形状 抗力  form  drag  23,24 
ゲイ ラ •カイト  Gayler  kite 157 
研究 用 RPV  remotely  piloted  research 
vehicle  139 
懸吊 線  catenary  174 


後 縁  trailing  edge  11 
後 縁 フラップ trailing  edge  flap 18 
後退 翼  swept  wing  25 
後流 渦  trailing  (or  wake)  vortex  30 
後流 渦 面  trailing  vortex-wake  surface 
30 

抗力  drag 11 

抗力 係数  drag  coefficient  17,39 
国際 航空 連盟  Federation  Aeronautique 


Internationale  56 
コニン グ角  coning  angle  110 
コリオリ カ  Coriolis  force  117 
コレク テ イヴ* ピッチ  collective  pitch 
109，11 2,129 

コレ ク テイ ヴ （ピッチ） レヴ ア ー collective 
lever  129 

コント  ロ  — ル. 口  — ター  control  rotor 

115，124 

-さ一 

サー マル  thermal 56 
サ ーヴオ •フラップ servo  flap 114 
サイ クリック •ピッチ  cyclic  pitch  109, 
112 

最小 抗力 係数 minimum  drag  coeffi¬ 
cient  27 

最大 揚抗比  maximum  lift  -  to  -  drag 
ratio  27 

最大 揚力 係数  maximum  lift  coefficient 
16,27 

最大 流 力 係数  maximum  hydrodynamic 
iorce  coefficient  27 
細長 体  slender  body  38 
作動 円 板  actuator  disc  94 
三角翼  triangular  wing  35 

一し 一 

ソー、/—.  ローター  see-saw  rotor  93, 
106 

ジェット. フラップ jet  flap 114 
翅果  samara  105 
下 吊り  down  hanging  114 
失速  stall 16 
失速 角  stall  angle  16 
自動 安定 装置 (ASE)  automatic  stabil¬ 
ity  equipment  134 
自動 回転  autorotation  96，104 
自動 飛行 制御システム （AFCS)  auto¬ 
matic  flight  control  system  134 
ジャイ ロ 効果 gyro  action 129 
ジャイロ. プ レー ン  gyro-plane 106 
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斜板  swash  plate  115 

自由 渦  free  vortex  29 

自 由 飛行  free-flight  56 

自由 飛行 型 模型 機 free-flight  model 47 

縦 揺 運動 longitudinal  motion  82 

縦 揺 モーメント  pitching  moment  81，87 

循環  circulation  28 

昇降舵  elevator  86 

_L# ノ、0 ワ— climbing  power  96 

上 反 角  dihedral  angle  57,84 

進行 効率  advance  efficiency  96 

進行 率  advance  ratio  68，100 

一す— 

華 直 突風  vertical  gust  26 
垂直 力  normal  force  96 
推力  thrust  96 

推力 係数  thrust  coefficient  101 
スカイ •ス ポー ツ • レジャー  sky-sports 
leisure  126 

スタ ピライ ザ ー. コント ロー ル. 口ー ター 

stabilizer-control  rotor  124 
スタ ビ レー ター stabilator  88 
ス タント •カイト stunt  kite 179 
ス トラップ. ダウン  strap-down 144 
スト レイク strake  35 
ストローク 面  stroke  plane  151 
スト  ロー ハル 数  Strauhal  number  31 
スパイ ラル 不安定 spiral  instability  65 
スピッ トフ ァイ ヤ  Spitfire 12 
スピン  spin  34 
滑り slip  66 
滑り 流  slip  stream  95 
ス ボイラー  spoiler  89 
スポーツ •カイト sport  kite 179 
スワ シュ •プレート swash  plate 115 

一せ一 

静 安定  static  stability  86 
制御 ローター control  rotor  93 
性能 曲線  performance  curve  101 
接線 力  tangential  force  13 


零 揚力 角  zero  lift  angle  16 
月 ij 糸 家 leading  edge  11 
前縁彔 |J 離  leading  edge  separation  16 
前 縁 半径 leading  edge  radius  35 
前 縁 フラップ leading  edge  flap 18 
全 関節 式 口ーター  fully  articulated  rotor 
106 

前傾 角  inclined  angle  100 
先端 回転 面  tip-path  plane  110 
先端 速度 tip  speed 100 
先 尾翼 機 canard  52,83 
線 密度 line  density  171,174 
全面 剝離  full  separation  16 

_ そ— 

操縦 型 模型 機 control  model 47 
操縦桿  control  stick  86,129 
層 流 laminar  flow  16,41 
層 流剝離 laminar  flow  separation  16, 
35,61 

層 流 翼 型 laminar  flow  airfoil 17 
束縛 渦  bound  vortex  29 
反り  camber  10，13 

—た一 

台風  typhoon  28 
ダウン* スラ スト down  thrust  66 
惰円翼  elliptic  wing  12,22 
タスク  task  77，133 
多 段 フラップ  multistage  flap  or 
Venetian  blind  flap  18 
ダッチ •口  ー ル  Dutch  roll 65 
ダッチ •口ー ル. モー •ド  Dutch-roll  mode 
84,85 

龍卷  tornado  28 
縦 渦 longitudinal  vortex  29,36 
縦 サイクリック •ピッチ longitudinal 
cyclic  pitch  113 

縦 揺 運動 longitudinal  motion  82 
縦 揺 モーメント  pitching  moment  81，87 
タン ジェン ト •カット  tangent  cut  53 
短 周期 モード  short  period  mode  81，82 
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タンデム •口ーター  tandem  rotor  103 
ダン パー damper  116 

一ち 一 

地上 共振  ground  resonance  117 
地面 効果 外 （OGE)  out  -  of  -  ground  - 
effect  101 

地面 効果 内 (IGE)  in  -  ground  -  effect 
101 

長 周期 モード long  period  mode  83 
張力 角  tension  angle  166，170 
張力 中心  center  of  tension  force  170 
超 臨界 翼 型  super  critical  airfoil 19 
調和の とれた 旋回 coordinated  turn  88 
直接 揚力 操縦  direct  lift  control 89 

ー ウー 

旋風  whirl  wind  28 
釣合 迎角  trimmed  angle  of  attack  87 
釣合 旋回  trimmed  turn,  coordinated 
turn  89 

一て一 

テイー タ • ヒンジ  teeter  hinge 114 
デ イ ジタ ル AFCS  digital  AFCS  144 
定ノ .乂 ホ ヴァリ ング hovering  flight  at  a 
fixed  point  128，133 
テイル. シッタ tail  sitter 139 
テー パー 翼  tapered  wing  25 
テニス •ラ ケッ ト 効果  tennis  racket  effect 
118 

デルタ • ス リー  delta  three 116 
デルタ 翼 delta  wing  35 
転換 点  turning  point  139 
天井 風  rooftop  (highly  elevated)  kite 
157 

一と 一 

動 Eb  dynamic  pressure  15 
動安定  dynamic  stability  86 
等価 アス ぺク ト比 equivalent  aspect 
ratio  25 


索  引 

等価 楕円 翼  equivalent  elliptic  wing  25 
等価 ばね  equivalent  spring  114 
等価 フ ラッピング. ヒンジ equivalent  flap¬ 
ping  hinge  108,114 

等価 レイ ノル ズ数 equivalent  Reynolds 
number  42 

突起 物  protuberance  35 
ドック' •ツ ー ス  dog-tooth  35 
動 粘性 係数  coefficient  of  kinematic  vis¬ 
cosity  40 

トルク 係数  torque  coefficient  101 

— に 一 

2 次 渦流  secondary  vortex  flow  102 
二次の 調和 振動  second  harmonic  vibra¬ 
tion  109 

2 重 デルタ 翼  double  delta  wing  35 

—ぬ一 

布 風  cloth  kite  162 

-ね一 

捩り 下げ washout  35 
粘性  viscosity  14,38 
粘性 係数  coefficient  of  viscosity  40 
粘性 力  viscous  force  38 

一は一 

ヴア — アイ カル. ジャイロ  vertical  gyro 
134 

ハイ フライ. コンテスト high  fly  contest 
174 

箱 風  box  kite  162 

剝離  separation  14,34 

剝離渦  separation  bubble  16,35 

剝離泡  separation  bubble  36 

馬蹄 渦  horseshoe  vortex  29 

パラ サイト •パワー parasite  power  96 

馬力 荷重  power  loading  97 

パルサ  balsa  53 

バン ク角  bank  angle  80 

パ ヮ_ 係数  power  coefficient  100 
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一 ひ 一 


飛行機雲 vapor  trail 31 
ヒス タリー サス  hysteresis  41,179 
非 線 型 渦 揚力  nonlinear  vortex  lift  36 
ピッチ  pitch  66 

ピッチ 直径 比  pitch-diameter  ratio  66, 
68 

ピッチ. ホー ン  pitch  horn 115 
ピッチ • リンク  pitch  link 115 
尾翼 容積 tail  volume  65 

一 ふ 一 

フイ ガ •オブ •メリット figure-of-merit 
97 

風圧 中心 (cp)  center  of  pressure  18, 
170 

風車 制動 状態  windmill  brake  state 
102 

風車の 効率  efficiency  of  windmill 97 
フーリエ 級数  Fourier  expansion  series 
109 

フエ ザ リング feathering 108 
吹 下し  downwash  22 , 96 
吹 下し 速度  induced  velocity  22 
復元 モーメント  restoring  moment  81 
フゴイ ド •モード phugoid  mode  81，83 
部分 剝離 local  (or  partial)  separation 
16 

ブラック. ボックス  black  box  94 

フラックー flutter  56 

フ ラッピング flapping 108 

フ ラッピ ン グ角  flapping  angle 108 

フラップ flap 18 

フラッ プ 操舵 flap  control 89 

フルード 効率  Froude  efficiency  96 

ブレード  blade  94，106 

プロ  ヴ アース. ヨ— pro  verse  yaw  89 

プロ ファイル. トルク  profile  torque 101 

プロ ファ イ ル •パ ヮ_  profile  power  97 


平面形  plan  form  11 

ペダル  pedals  88，129 

ペッツの 限界 Betz’s  limit  97 

ぺ二  Penni  122 

偏 揺 運動  yawing  motion  84 

偏 揺 モーメント  yawing  moment  88 

一 ほ 一 

方位角  azimuth  angle  108 
方向舵 rudder  88 
法線 力  normal  force  13 
補助翼 aileron  88 
ホヴァ ー 効率  hover  efficiency  97 
ホ ヴァリ ング hovering 181 
ホ ヴァリ ン グ 飛行 hovering  flight  97 
ヴ オル テックス •リング vortex  ring 102 
ヴ オル テックス. リン グ 状態  vortex  ring 
state  102 

一 ま一 

マクスウェルの ブロック  Maxwell’s  block 
68 

マグ ナスカ  Magnus  force 162 
摩擦 力  friction  force  14 
怔目  quarter  gram  Dcs 

一む一 

迎角  angle  of  attack  13 
無 人 航空機 略し て 無人 機 unmanned  aero 
-vehicle  135 

無線操縦  radio  control 56 

- め一 

メイ ニア ック  maniac 124 

一 も 一 

モーメント  moment  15 

モーメント 係数  moment  coefficient  17 

モジュール  module  142 
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一 や— 

矢 高  camber  13 

矢羽 安定  arrow  stability  83 

一 ゆ 一 

有限 翼 幅 finite  wing  span  24 
誘導 抗力  induced  drag  23,24 
誘導 抗力 係数  induced  drag  coefficient 
24 

誘導 速度  induced  velocity  29,95 
誘導 パワー  induced  power  96 

一よ 一 

揚抗 曲線 lift-to -drag  curve  26,41 , 101 
揚抗比 lift- to-drag  ratio 11,27 ,163 
揚力 lift 11 

揚力 傾斜 lift  slope  15,26 
揚力 係数 lift  coefficient  15,24 
翼  wing  10 

翼 厚  thickness  of  airfoil 10 
翼 型  wing  section  or  airfoil 11 
翼 弦 （wing)  chord  10 
翼 端 渦  trailing  vortex  at  wing  tips  or 
tip  vortex  29 
翼 端 失速 tip  stall 34 
翼 端 小 翼 winglet  33 
翼 幅 （wing)  span  10 
翼面積  wing  area  11 
横 サイ クリック. ピッチ lateral  cyclic 
pitch  112 

横 揺 運動  rolling  motion  84 
横 揺 角  rolling  angle  or  bank  angle 
80 

横 揺 モーメント  rolling  moment  88 
余剰 推力  excess  thrust  77,79 
余剰 推力 率 （SET)  specific  excess 
thrust  79 

-ら一 

ライン. コント ロ ー ル 型 line  control 


model 47 

ラ ギン グ lagging 108 
ラジオ •コント ロー ル 型 radio  control 
model 47 

螺旋 不安定  spiral  instability  65 
螺旋 不安定 モード spiral  instability 
mode  84,85 

ラン ダム •カット random  cut  53 

乱流  turbulent  flow  16,41 

乱流 剝離  turbulent  flow  separation  16 

-り一 

リ ー ド •ラグ lead-lag  108 
リ ード •ラグ. ヒンジ lead-lag  hinge 117 
立体 風  box  kite  162 
リフレクション reflection 19 
リミット •サイクル limit  cycle  82 
流 管  flow  duct  (tube)  95 
流 糸  tuft  for  flow  observation  34 
流体 力  fluiddynamic  force  11 
流入 角  inflow  angle  23 
流入 率 または 流入 比 inflow  ratio 100 
流 力 係数  hydrodynamic  force  coeffi¬ 
cient  27 

一れ 一 

レイ  ノル ズ数  Reynolds  number  14,3 8, 
40 

連 風 linked  kite  162，170 

一ろ 一 

ロー. パス low  pass  77 
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